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国防 科技 工业 是 国家 战略 性 产业 ,是 国防 现代 化 的 重要 工业 和 技术 基础 ， 
也 是 国民 经 济 发 展 和 科学 技术 现代 化 的 重要 推动 力量 。 半 个 多 世纪 以 来 ,在 
党 中 央 、 国 务 院 的 正确 领导 和 亲切 关怀 下 ,国防 科技 工业 广大 干部 职工 在 知识 
的 传承 、 科 技 的 攀登 与 时 代 的 洗礼 中 ,取得 了 举世 瞩目 的 辉煌 成 就 ;研制 、 生 产 
了 大 量 武器 装备 ,满足 了 我 军 由 单一 陆军 ,发 展 成 为 包括 空军 \ 海 军 、 第 二 炮兵 
和 其 他 技术 兵种 在 内 的 合成 军队 的 需要 ,特别 是 在 尖端 技术 方面 成 功 地 掌握 
了 原子 弹 、 氧 弹 、 洲 际 导弹 、 人 造 卫星 和 核潜艇 技术 ,使 我 军 拥有 了 一 批 克 敌 抽 
胜 的 高 技术 武器 装备 ,使 我 国 成 为 世界 上 少数 几 个 独立 掌握 核 技 术 和 外 层 空 
辣 技术 的 国家 之 一 。 国 防 科技 工业 沿 着 独立 自主 、 自 力 更 生 的 发 展 道 路 ,建立 
了 专业 门类 基本 齐全 ,科研 试验 ,生产 手段 基本 配套 的 国防 科技 工业 体系 , 英 
定 了 进行 国防 现代 化 建设 最 重要 的 物质 基础 ;掌握 了 大 量 新 技术 、 新 工艺 , 研 
制 了 许多 新 设备 .新 材料 ,以 “两 弹 一 星 ”、“ 神 舟 ”号 载 人 航天 为 代表 的 国防 尖 
端 技术 ,大 大 提高 了 国家 的 科技 水 平和 竞争 力 , 使 中 国 在 世界 高 科技 领域 占有 
了 一 席 之 地 。 十 一 届 三 中 全 会 以 来 ,伴随 着 改革 开放 的 伟大 实践 ,国防 科技 工 
业 适 时 地 实行 战略 转移 ,大 量 军 工 技术 转向 民用 ,为 发 展 国民 经 济 做 出 了 重要 
贡献 。 

国防 科技 工业 是 知识 密集 型 产业 ,国防 科技 工业 发 展 中 的 一 切 问题 
归根 到 底 都 是 人 才 间 题 。50 多 年 来 ,国防 科技 工业 培养 和 造就 了 一 支 以 
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技 高 峰 进行 了 创造 性 劳动 ,成 为 推动 我 国 科技 进步 的 重要 力量 。 面 向 新 
世纪 的 机 遇 与 挑战 ,高 等 院 校 在 培养 国防 科技 人 才 , 传 播 国防 科技 新 知 
识 、. 新 思想 ,攻克 国防 基础 科研 和 高 技术 研究 难题 当中 ,具有 不 可 替代 的 
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作用 。 国 防 科 工 委 高 度 重视 ,积极 探索 ,锐意 改革 ,大 力 推进 国防 科技 教 
育 特别 是 高 等 教育 事业 的 发 展 。 | 

高等 院 校 国防 特色 专业 教材 及 专著 是 国防 科技 人 才 培 养 当 中 重要 的 知识 
载体 和 教学 工具 ,但 受 种 种 客观 因素 的 影响 , 现 有 的 教材 与 专著 整体 上 已 落后 
于 当今 国防 科技 的 发 展 水 平 ,不 适应 国防 现代 化 的 形势 要 求 ,对 国防 科技 高 
层次 人 才 的 培养 造成 了 相当 不 利 的 影响 。 为 尽快 改变 这 种 状况 ,建立 起 质 
量 上 乘 、 品 种 齐全 ,特点 突出 、 适 应 当代 国防 科技 发 展 的 国防 特色 专业 教材 
体系 ,国防 科 工 委 全 额 资 助 编写 、 出 版 200 种 国防 特色 专业 重点 教材 和 专 
著 。 为 保证 教材 及 专著 的 质量 ,在 广泛 动员 全 国 相 关 专 业 领 域 的 专家 、 学 者 
竞投 编著 工作 的 基础 上 ,以 陈 杰 章 、 王 泽 山 、 陈 一 坚 院 士 为 代表 的 100 多 位 
专家 ,学 者 ,对 经 各 单位 精 先 的 近 550 种 教材 和 专著 进行 了 严格 的 评审 , 评 
选 出 近 200 种 教材 和 学 术 专 著 , 覆 盖 航 空 字 航 科学 与 技术 、 控 制 科 学 与 工 
程 、 仪 器 科学 与 技术 、 信 息 与 通信 技术 .电子 科学 与 技术 、 力 学、 材料 科学 与 
ТЕЖЕ. НАТЕ ЕДЕ ИНЕТЕ ЯЛИЖХ 
工程 热 物理 、 光 学 工程 化 学 工程 与 技术 、 核 科学 与 技术 等 学 科 领 域 。 一 批 
长 期 从 事 国防 特色 学 科教 学 和 科研 工作 的 两 院 院士 、 资 深 专家 和 一 线 教 师 
成 为 编著 者 ,他 们 分 别 来 自 清华 大 学 、 北 京 航 空 航天 大 学 、 北 京 理工 大 学 、 华 
北 工学 院 、 沈 阳 航 空 工业 学 院 .哈尔滨 工业 大 学 .哈尔滨 工程 大 学 、 上 海 交通 
大 学 、 南 京 航空 航天 大 学 、 南 京 理工 大 学 、 苏 州 大 学 ,华东 船舶 工业 学 院 、 东 
华 理工 学 院 , 电 子 科技 大学 ,西南 交通 大 学 .西北 工业 大 学 ,西安 交通 大 学 
等 ,具有 较为 广泛 的 代表 性 。 在 全 面 振兴 国防 科技 工业 的 伟大 事业 中 ,国防 
特色 专业 重点 教材 和 专著 的 出 版 ,将 为 国防 科技 创新 人 才 的 培养 起 到 积极 
的 促进 作用 。 

党 的 十 六 大 提出 ,进入 21 世纪 ,我 国 进入 了 全 面 建设 小 康 社 会 ,加 快 推进 
社会 主义 现代 化 的 新 的 发 展 阶段 。 全 面 建设 小 康 社 会 的 宏伟 目标 ,对 国防 科 
技工 业 发 展 提出 了 新 的 更 高 的 要 求 。 推 动 经 济 与 社会 发 展 ,提升 国防 实力 , 需 
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要 造就 宏大 的 人 才 队 伍 , 而 教育 是 黄 基 的 柱石 。 全 面 振兴 国防 科技 工业 必须 
始终 把 发 展 作为 第 一 要 务 ， 落 实 科教 兴国 和 人 才 强 国 战略 ,推动 国防 科技 工业 
走 新 型 工业 化 道路 ,加 快 国防 科技 工业 科技 创新 步伐 。 国 防 科技 工业 为 有 让 
青年 展示 才华 ,实现 志向 ,提供 了 综 纷 的 舞台 ,希望 广大 青年 学 子 刻苦 学 习 科 
学 文化 知识 ,树立 正确 的 世界 观 、 人 生 观 价值观, 努力 担当 起 振兴 国防 科技 工 
业 、 振 兴 中 华 的 历史 重任 ,创造 出 无 愧 于 祖国 和 人 民 的 业绩 。 祖 国 的 未 来 无 限 
美好 ,国防 科技 工业 的 明天 将 再 创 辉煌 。 
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本 书 是 为 飞行 器 设计 专业 本 科 生 编写 的 教材 ,也 可 作为 航空 飞 Яя 
位 、 工 厂 和 部 队 从 事 飞行 力学 研究 工作 的 科研 人 员 的 参考 书 。 

飞行 动力 学 是 应 用 力学 的 一 个 分 支 ,是 研究 飞行 器 在 大 气 层 内 运动 规律 的 学 
科 , 是 以 空气 动力 字 、 刚 体力 学 、 结 构 力 学 、 控 制 理 论 和 计算 数字 等 作为 主要 理论 
基础 ,对 飞行 器 动力 学 特性 进行 5 综合 的 学 笠 。 它 是 直接 为 飞 有 -器 设计 和 使 用 服 
务 的 ， 

于 涉 太 的 研究 对 象 不同 ， 所 研究 的 飞 生动 力学 Wage 
而 有 飞机 飞行 动力 学 、 直 升 机 飞行 动力 学 和 导弹 飞 学 等 研究 学 科 。 这 里 考 
ДР ТЕ Ады 
行程 度 的 提高 , 面 对 称 导弹 机 动能 力 的 发 展 ,使 这 类 飞行 器 特点 更 趋 接近 ，, 故 合 在 
一 起 编写 ' 书 名 取 为 (航空 飞行 了 器 飞行 动力 学 )。 当 然 对 于 两 者 相 凡 的 一 些 特点 ， 
则 另 立 章节 单独 予以 介绍 : 

根据 教材 编写 ee 


ap er pm 


的 飞 控 技术 给 飞行 器 动力 学 特性 带 来 新 变化 、 新 特点 的 内 容 , 以 扩充 知识 面 ,适应 


航空 事业 发 展 需 м 其 中 有 一 小 部 分 ИТОБАТЕЛОНЕ НИТЕ 


求 而 编 入 的 ,可 不 作为 必 读 内 容 。 
全 书 分 两 大 部 分 


前 5 章 为 第 一 部 分 ,着 重 分 析 在 已 知 外 力作 用 下 飞行 器 质 
ея 


器 的 性 能 和 轨迹 特性 这 类 问题 党 将 飞行 器 作为 一 可 
操纵 质点 处 理 。 其 中 第 1 章 介 绍 作用 在 飞行 器 上 的 外 力 特性 和 飞行 操纵 原理 ; 建 
立 飞行 器 质心 运动 数学 模型 。 第 2 章 确定 RO 
续航 性 能 和 起 落 性 能 等 ,并 分 析 其 主要 影响 因素 。 第 3 音 研 究 飞 机 的 非 定常 运动 
ЧИСТОЕ ОИНИ Я 飞机 的 敏捷 性 及 其 评价 尺 
度 。 第 4 章 和 第 5 章 分 别 叙述 方案 飞行 导弹 和 导 引 导弹 的 弹道 特性 ,以 及 相应 的 
弹道 设计 方法 。 
后 ? 章 为 本 书 的 第 二 部 分 ,着 重 分 析 在 外 界 扰动 和 操纵 作用 下 飞行 器 的 动力 
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学 特性 , 即 飞 行 器 器 保持 和 改变 飞 行 状态 的 能 力 , 常 称 之 为 飞行 器 的 稳定 性 和 操纵 
性 。 这 类 问题 必须 考虑 飞行 wwe 运动 , 需 将 飞行 器 作 质 点 系 一 一 刚体 
或 弹性 体 来 处 理 。 其 中 第 6 章 建 立 刚 性 飞行 器 运动 数学 模型 ,是 研究 后 面 章节 内 
容 的 基础 。 第 7 章 和 第 8 章 分 别 介绍 гырыр рува | 向 的 外 力矩 ， 讨 
论 飞行 器 定 第 飞行 平衡 特性 、 静 稳定 性 和 静 操 纵 性 。 第 9 章 和 第 10 章 则 分 别 讨 
论 飞机 国有 的 纵 、 横 向 模 态 特性 , 飞 控 系 统 的 功能 和 效果 , 纵 、 横 向 飞行 品质 指标 
等 。 第 11 章 介 和 如 飞机 空间 运动 中 各 类 非 线性 耦合 因素 ,典型 非 线 性 运动 机 理 、 稳 
定 判 据 及 相应 的 飞 控 系统 。 第 12 章 探 讨 导 弹 的 动态 特性 ,包括 导弹 的 固有 特性 ， 
倾斜 \ 仿 你 稳定 回路 特性 ,导弹 控制 回路 特性 和 命中 准确 度 分 析 等 。 | 
全 书 由 三 位 作者 共同 编写 ,第 1~3 章 和 6 一 8 章 由 方 振 平 执笔 ;第 4,5,12 章 
由 陈 万 春 执笔 ;第 9~11 章 由 张曙光 执笔 。 最 后 统 稿 由 方 振 平 完 成 。 
限于 作者 水 平 , 书 中 出 现 的 不 要 和 错误 之 处 ,欢迎 读者 批评 指正 ,以 使 本 书 逐 
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ВЕЗЕ КИЕВЕ, САУС, $ КАТЕ — п ЛАКЕ, т Н ЕТА 
飞行 器 的 飞行 轨迹 是 可 以 人 为 改变 的 ,而 轨迹 的 变化 则 决定 于 作用 在 飞行 右上 的 外 力 。 为 此 ， 
本 章 首 先 介 绍 作用 在 飞行 器 上 的 外 力 ,再 引出 建立 飞行 器 质心 运动 用 的 坐标 轴 系 ,最 后 在 选 定 
的 坐标 轴 系 上 建立 描述 飞行 器 质心 运动 的 方程 。 


1.1 作用 在 飞行 大 上 的 外 力 


如 图 1.1 所 示 , 作 用 在 飞行 器 上 的 外 力 有 重力 W, 推 力 了 和 气动 力 4。 通 常 气 动力 4 由 逢 
力 工 .阻力 D 和 和 侧 力 C 组 成 。 这 些 外 力 除 重力 W  、x% 
外 ,一 般 不 可 能 刚好 通过 飞行 器 质心 ,于 是 会 产 в 
生 绕 质心 的 力矩 , 即 俯仰 方向 旋转 力矩 M、 偏 航 
方向 旋转 力矩 N 和 滚 转 方向 旋转 力矩 二 。 但 在 К 、 一 
研究 飞行 器 性 能 和 飞行 轨迹 特性 时 ,可 以 认为 通 Х> Ма 
过 偏转 操纵 机 构 能 够 消除 这 些 力矩 ; 换 句 话说， | ~ 
使 作用 在 飞行 器 上 的 力矩 始终 保持 平衡 , 则 上 述 | 
各 外 力 将 通过 质心， 构成 汇 交 于 飞行 器 质心 的 空 о "120= 
НХ. Е. 


”1.1.1 Я | р. 


арат н Ар 81 Ата БЮ 
表示 为 


L = 30V’SC, | 

р = 1 оу 8С, ~ Са 19 
а 

ЕС | 
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«НЯ 8 以 及 飞行 器 的 外 形 。 对 于 轴 对 称 飞行 器 讲 , 侧 力 特性 与 升力 特 性 是 相同 的 ;对 于 面 
对 称 飞 行 器 讲 , 侧 力 只 在 飞行 器 有 侧 滑 飞行 时 才 产生 ,一 般 来 说 8 角 较 小 。 故 下 面 着 重 讨论 天 
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力 和 阻力 的 特性 。 
1. 升力 特性 : о вы | 
在 给 定 飞行 状态 下 ,飞行 器 的 升力 由 机 要 ( 弹 辟 )、 机 身 \ 平 尾 和 能 面 产生 。 升 力 系数 可 表 


| 


РХ 
я 


Cr 二 С. wb С. ht 十 (С. 
式 中 Ci ww 为 经 身 组 合体 升力 系数 ;Ci 为 平 尾 升力 系数 ;Ci ,为 升降 舵 偏转 产生 的 升力 系数 。 
对 于 有 尾 飞 行 器 来 讲 , 如 舵 面 偏转 产生 的 Ci ; 较 小 可 以 忽略 的 话 , 则 为 了 便于 分 析 , 全 机 的 升 
力 系数 在 小 迎 角 范 围 内 可 表示 为 | 
Gr = С, (а —– а) (10) 
式 中 С, =аС, /да 为 全 机 升力 系数 斜率 ,是 表征 升力 特性 的 一 个 重要 气动 参数 ,其 值 与 飞行 器 
КО ЕН, ВЕНЕ ОСЬ, а 为 零 升 迎 
Я. И 1.2 为 不 同 后 掠 角 闵 和 展 弦 比 X 的 飞机 ,Cis 随 Ma 的 变化 曲线 。 
表征 升力 特性 的 另 一 个 重要 气动 参数 是 最 大 升力 系数 Ci ,与 之 对 应 的 迎 角 称 为 临界 迎 
角 a.( 见 图 1.3)。Ciwsn 值 与 飞行 器 气动 外 形 有 很 大 关系 。 现 代 飞 机 为 提高 Ci ,采用 的 边 条 
翼 气 动 布局 或 近 耦 鸭 式 布局 , 均 是 利用 边 条 翼 或 鸭 翼 产生 的 分 离 涡 ,形成 对 基本 翼 的 有 利 干 
扰 , 在 其 外 便 流 场 产 生 上 洗 和 侧 洗 ,增加 了 基本 翼 的 有 效 迎 角 和 侧 滑 角 ,加 强 了 基本 辟 前 缘 涡 
强度 ;同时 ,分 离 涡 流 过 基本 必 时 ,增强 了 基本 翼 上 附 面 层 的 能 量 , 使 其 能 克服 较 大 的 道 压 梯 
度 ,从 而 延缓 分 离 ,提高 了 临界 迎 角 o. 和 Ci。 图 1.4 为 边 条 辟 气 动 布局 增 升 的 工作 原理 图 。 





7 | ыы . 
0 9, 0. 0 Qe @ 
图 1.2 不 同 X 和 和 时 Cw 随 Ma 的 变化 曲线 图 1.3 各 类 Cr 限制 示意 图 


但 在 实际 飞行 中 ,通常 飞行 占 不 会 达到 а, 或 CL。 这 是 因为 在 迎 角 达 到 а, 以 前 ,由 于 机 
ИЛИ ХЕ, ВЕ Е ГА ГИЯ, ИЯ СЕЛЯН. И 
时 相应 的 升力 系数 称 为 失速 升力 系数 ,以 Cs 表示，, 它 略 比 Cemx 小 一 些 。 由 此 可 见 , 为 保证 飞 
行 安全 ,防止 飞行 器 失速 ,还 应 规定 一 个 允许 飞行 器 达到 的 最 大 升力 系数 , 称 为 允许 升力 系数 ， 
以 Ci, 表示。 它 比 Ci, 又 小 一 些 ( 见 图 1. 3)。 

除 此 之 外 ,还 有 一 些 升力 系数 会 引起 飞行 器 设计 者 、 驾 驶 员 的 注意 。 大 多 数 飞 行 右 在 接近 
失速 迎 角 a 前 ,由 于 机 可 处 于 不 稳定 的 气流 分 离 区 内 ,或 者 在 超过 临界 马赫 数 后 激 波 位 置 不 
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图 1.4 边 条 机 气 动 布局 增 升 的 工作 原理 


稳定 , 均 会 引起 机 翼 不 规则 振动 ,这 种 现象 称 为 机 辟 拌 振 。 此 时 相应 的 升力 系数 称 为 拌 振 升力 
系数 ,以 Cs 表示 ,通常 小 于 Ci ,。 一 般 情况 下 ,这 种 拌 振 不 会 对 飞行 器 构成 威胁 , 短 时 间 内 也 
不 会 妨碍 执行 飞行 任务 。 为 此 ,不 按 开始 出 现 拌 动 来 限制 Ci 的 最 大 允许 值 ,否则 不 利于 飞行 
器 潜能 发 挥 。 另 外 飞行 器 在 超声 速 飞行 时 , 由 于 
舵 面 操纵 效率 降低 ,升力 系数 还 要 受到 为 保持 依 
仰 平衡 所 需 的 舵 面 极限 偏 角 д. wx 限制 , Cu В 
Ma 增加 而 减 小 。 图 1. 5 表示 各 种 升力 系数 随 马 
赫 数 变 化 的 一 般 规律 。 

ЕВ Е) 与 尾翼 面积 接近 的 飞 
行 器 , 舵 面 偏转 产生 的 Ci ,将 不 可 忽略 ,在 计算 飞 
“ 行 性 能 和 轨迹 特性 时 ,可 近似 通过 俯仰 力矩 平衡 
条 件 , 求 得 舵 偏 角 与 迎 角 之 间 的 关系 , 即 

С 1.5 CC ;Cisw 和 CL smax 随 IMa 的 变化 曲线 


д. 一 一 之 

全 
式 中 CoCm 分 别 为 傅 仰 力 窍 系数 对 迎 角 和 舵 偶 角 的 导数 ,详细 内 容 在 第 7 章 中 介绍 。 在 计 
及 舵 偏转 引起 的 升力 后 得 出 的 全 机 升力 系数 称 为 平衡 升力 系数 ,以 Ci, 表示 。 其 相应 表示 


式 为 


ITV/Y 





Г) 


| С Со аза) (1. 3) 
显然 ,对 于 正常 式 布局 飞行 器 ,Cr.,< Cn; 而 对 于 鸭 式 布局 飞行 器 , С,.>С, ,其 零 升 迎 角 也 
稍 有 变化 。 | 

2， 阻 力 特性 

飞行 器 的 阻力 按 其 产生 原因 和 性质 ,可 分 为 摩 氛 阻 力 . 压 差 阻 力 .诱导 阻力 .干扰 阻力 和 激 


З 
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波 阻力 等 。 在 飞行 性 能 计算 中 , 常 把 阻力 分 为 两 部 分 :一 部 分 与 升力 无 关 的 阻力 称 为 零 升 阻 
力 , 另 一 部 分 由 升力 引起 的 阻力 称 为 升 致 阻力 。 阻 力 系数 表示 式 为 
| Cp = Съ + Сы = Cm + АС! (1.4) 
上 式 反映 飞行 器 阻力 系数 与 升力 系数 的 关系 ， 
这 种 关系 曲线 称 为 飞行 器 的 极 曲线 。 其 中 Cn 为 夫 
升 阻力 系数 ,A 为 升 致 阻力 因子 或 称 极 曲线 弯 度 系 
数 , 二 者 都 是 Ма 和 Ке 的 函数 。 图 1. 6 给 出 的 是 一 
架 超声 速 飞机 极 曲线 。 从 图 上 可 见 ,Ma 小 于 0. 6,25 
上 LT 气压 缩 性 影响 不 明显。 随 着 Ma 增加 ,压缩 性 影响 逐 
Ge 渐 显著 , 波 阻 逐渐 增加 ,曲线 将 向 右 移动 。 曲 线 上 每 
一 点 对 应 着 一 个 迎 角 а, 
Е 图 1.7(a) 为 Cm 随 Ma 的 变化 曲线 。 亚 声速 时 ， 
Cm 中 主要 是 摩 阻 系数 , 它 随 Ma 变化 很 小 ; 跨 声 速 时 ,由 于 波 阻 出 现 ,使 Cw 剧 增 ;而 在 超声 速 
以 后 , 激 波 强 度 随 Ma 增加 而 减弱 , 波 阻 系数 将 随 Ma 增加 而 降低 。 
ВТО) А Ма 的 变化 曲线 。 亚 声速 时 , 升 致 阻力 因子 A УИА, 
Ју К, й | 





图 1.6 超声 速 飞机 的 极 曲线 


A= , о (1.5) 


对 于 小 后 扳机 要 ,可 近似 按 下 式 确定 , 即 


| = 17575 
А УЗЕЛИ Н 5 ВНЕ Т ЕЛЕ ТЯ. 





81.7 СА 8 Ма 的 变化 曲线 


超声 速 时 ， 对 于 钝 头 机 可， 在 亚 声速 前 缘 情况 下 ,由 于 前 缘 吸 力 人 存在， А ВЛ Я; ; 而 在 
超声 速 前 缘 情 况 下 , 前 缘 吸 力 消 失 , 则 


са стар араан Е РАА АИ лана оТ АА РР А а но РАО : же, о. | . 
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| 
> = т (1. 6) 


故 随 着 Ma 的 增加 ,曲线 如 图 1.7(b) 中 实 线 所 示 。 如 果 机 咽 前 缘 不 带 弯 度量 尖锐, 则 在 整个 
Ма НА, А=1/С, ,其 变化 如 图 1.7(b) 中 虚线 所 示 。 | | 

飞行 器 的 极 曲 线 一 般 是 按 飞 行 锋 的 基本 构 形 给 出 的 。 构 形 改变 ,如 增加 外 挂 物 , 放 下 灾 
咽 \ 起 落架 和 减速 板 等 ,都 应 加 上 附加 的 升力 系数 和 阻力 系数 增 量 。 又 由 于 极 曲 线 常 按 某 一 基 
准 高 度 ( 国 内 习惯 上 取 Н=5 km) 计 算得 出 , 故 飞行 高 度 改 变 , 因 Re 的 变化 ,应 加 上 相应 的 阻 
力 系数 修正 量 ACor 。 当 需要 计 及 舵 面 偏转 产生 的 升力 影响 时 , 则 采用 平衡 升力 系数 Ci ‚8 
出 的 极 曲 线 称 为 飞行 器 平衡 极 曲线 。 


3， 升 阻 比 
综合 评定 飞行 器 升 阻 特性 的 重要 气动 参数 是 飞行 器 的 升 阻 比 K, 即 
| С, | 
тс, (1.7) 


它 主 要 取决 于 飞行 Ma 和 迎 角 a。 在 Ma 一 定 的 曲 
线 上 , 升 阻 比 K 即 是 纵 坐 标 C, 和 横 坐 标 Co 之 比 
( 见 图 1.8)。 从 坐标 原点 作 极 曲线 的 切线 , 切 点 处 
对 应 的 升 阻 比 最 大 , 称 为 最 大 升 阻 比 Kss。 与 Kw 
状态 相对 应 的 迎 角 和 升力 系数 分 别称 为 有 利 迎 角 
а МАЖ) 系数 С. орі о 

根据 极 曲线 表示 式 (1. 4) 很 容易 确定 Ci ow 和 
Ks 的 表示 式 。 先 将 式 (1.7) 写 成 倒数 形式 ,得 











1 < Cm д ат | 
= тее 20:02 0.04 а 0.08 0.1 
24 KK 二 Kwx 时 ,Co/Ci 最 小 。 现 将 上 式 对 Ci 微分 ， 5 ЕЕК 
Ч (“ул 
< (=)= ( Е 
В | | Ср = АСТ on (1. 8) 
可 见 ,在 最 大 升 阻 比 状态 下 , 零 升 阻力 系数 等 于 升 致 阻力 系数 。 于 是 可 以 得 出 
Ci = (1. 9) 
С 1 
К. = 27 = (1:10) 
Cp 2 AC i 


由 式 (1. 9) 和 式 (1. 10) 可 看 出 零 升 阻力 系数 变化 对 于 С, > 天。 的 影响 。 如 取 其 对 数 再 微 
分 , 则 可 得 出 其 相对 变化 量 的 关系 | 
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dCr ор 5. 1 аСь | 





С, орї 2 Ср 
К, __ 1 С» 
| К р 2 Ср 


显然 ,车 Cm 增 加 20 和 %, 则 Kas 减 小 10 Ж.С, „КО И. 
一 般 情况 下 ,飞行 器 设计 者 总 是 希望 Kw, 尽 可 能 大 些 。 从 后 面 章节 可 以 看 到 , 它 对 提高 
飞机 的 续航 性 能 及 上 升 . 下 少 性 能 等 是 有 利 的 。 


1,1.2 发 动机 推力 


航空 用 的 发 动机 种 类 很 多 ,目前 使 用 较 多 的 主要 是 喷气 发 动机 。 按 其 具体 工作 方式 ,大 至 
可 以 分 成 两 类 ， 一 类 以 大 气 中 的 氧 作为 氧化 剂 与 燃料 燃烧 产生 高 温 气 体 ， 称 为 空气 喷气 发 动 
机 ,其 中 有 涡轮 喷气 发 动机 、 涡 轮 风 扇 发 动机 和 涡轮 螺 桨 发 动机 等 ; 另 一 类 不 依赖 大 气 中 的 氧 ， 
而 是 自身 携带 氧化 剂 和 燃料 ,经 燃烧 产生 高 温 气 体 , 称 为 火箭 发 动机 ， 其 中 有 液体 火箭 发 动机 、 
固体 火箭 发 动机 等 。 但 其 喷气 发 动机 的 工作 原理 基本 相同 ， 均 以 燃气 流 高 速 向 后 喷 出 而 产生 
的 反作用 力 , 即 发 动机 推力 ,使 飞机 获得 前 进 的 动力 。 下 面 着 重 介绍 涡轮 喷气 发 动机 的 特性 ， 

其 他 发 动机 只 简略 介绍 。 

1. 涡轮 喷气 发 动机 

涡轮 喷气 发 动机 由 压气 机 、 燃 烧 室 、 油轮 和 尾 破 管 等 主要 部 件 组 成， 如 图 1. 9 所 示 。 
кк мину яв  ЧЕАНИУЕЛЯЯИЕ И 
ь -А 


|= 


速 降 低 , 压 力 升 高 ,再 经 压气 机 将 空气 压力 








и Е ЯАЛАА ЕВИ БА 
КИ 1. 喷嘴 喷 出 的 燃料 摊 混 ,经 点 火 后 燃烧 ,燃料 
HE 时 的 化 学 能 转换 为 热能 。 高 温 气体 膨胀 驱动 
涡轮 工作 ,高 速 旋转 的 涡轮 带动 压气 机 工 
a : / 作 。 经 过 涡轮 后 的 燃气 通过 喷 管 以 高 速 向 
wa == о 后 喷射 而 产生 推力 。 

| 按照 动量 定理 ,在 尾 喷 管 完全 膨胀 的 条 

图 1.9 涡轮 喷气 发 动机 简 图 件 下 ,可 导出 推力 下 的 表示 式 为 
| | Т=т (У, -У,) (1.11) 


式 中 “了 工 一 一 推力 (N); 
进入 发 动机 的 空气 质量 流量 (kg。s  ); 
太一 一 尾 喷 管 喷 出 的 气流 速度 (m ，。s7); 
Vi 一 一 进入 进 气 道 的 气流 速度 , 即 飞行 速度 (m。s  ) 。 
显然 ,推力 工 是 评价 涡轮 喷气 发 动机 效率 最 主要 的 性 能 指标 。 其 大 小 主要 取决 于 空气 质 





| ! 
т 





ро 


= 
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量 流量 m' 和 喷气 流速 度 Vj。 而 这 些 参数 又 与 飞行 速度 、 飞 行 高 度 和 发 动机 转速 有 关 。 
涡轮 喷气 发 动机 另 一 个 性 能 指标 是 耗 油 率 co, 用 每 牛顿 推力 在 1 h 内 所 消耗 的 燃油 质量 


”来 衡量 [kg ，(N，h)-!]。 它 反映 发 动机 的 经 济 性 。 耗 油 率 ct 也 与 发 动机 转速 和 飞行 状态 


有 关 。 

涡轮 喷气 发 动机 还 有 一 个 性 能 指标 是 推 重 比 не АА 
其 结构 重量 之 比 。 它 反映 发 动机 设计 .材料 和 工艺 水 平 的 综合 性 。 推 重 比 大 , 则 有 利于 提高 
行 器 的 飞行 性 能 。 

(1) 涡轮 喷气 发 动机 工作 状态 

实际 飞行 过 程 中 ,发 动机 转速 将 随 飞行 状态 的 变化 而 改变 。 根 据 飞 行 状态 不 同 ， A 
发 动机 通常 有 以 下 几 种 工作 状态 。 

1) 加 力 状 态 

在 加 力 状 态 时 加 力 燃烧 室 喷 嘴 喷 出 补充 燃料 ,燃烧 后 进一步 提高 燃气 温度 ,增加 喷气 
度 , 从 而 增 大 发 动机 推力 。 一 般 来 说 ,使 用 加 力 状态 后 ， ee 25 И. хрма 
为 缩短 滑 跑 距离 ,加 速 疏 升 时 为 缩短 时 间 , 均 使 用 这 种 工作 状态 。 但 为 了 避免 发 动机 损坏 , 连 
续 使 用 加 力 工作 时 间 有 限制 。 如 某 发 动机 使 用 加 力 状态 规定 :飞行 高 度 小 于 6 000 m 时 ,不 允 
许 超 过 6 min; 飞 行 高 度 大 于 6 000 m 时 ,不 允许 超过 10 пп, 

2) 最 大 状态 | 

最 大 状态 是 发 动机 处 于 最 大 许 用 转速 下 的 工作 状态 。 此 时 发 动机 发 出 的 推力 , 仅 次 于 加 
力 状 态 ,是 非 加 力 状 态 下 最 大 的 推力 ;连续 工作 时 间 也 受到 限制 。 飞 机 在 起 飞 , 上 升 和 平 飞 加 
速 时 ,都 使 用 这 种 工作 状态 。 

3) 额定 状态 : . 

额定 状态 是 发 动机 处 于 额定 转速 ( 约 比 最 大 许 用 转速 小 3 %) 下 的 工作 状态 。 此 时 推力 通 
常 是 最 大 工作 状态 推力 的 85 %~90 %。 人 额定 工作 状态 可 以 较 长 时 间 ( 为 0.5~1 hb) 连续 工 
作 , 在 飞行 中 常用 于 较 长 时 间 的 平 飞 和 上 升 。 

4) 巡航 状态 

巡航 状态 是 发 动机 转速 约 为 额定 转速 的 90 % 的 工作 状态 。 相 应 的 推力 НН 
80 为 , 耗 油 率 最 小 这 种 状态 常用 于 飞机 作 巡 航 飞行 

5) 慢车 状态 


慢车 状态 是 发 动机 转速 约 为 额定 转速 的 30 % 的 工作 状态 。 推 力 很 小 ,为 最 大 推力 的 
3 %~5 %。 飞 机 下 少 着 陆 时 常用 此 种 状态 。 连 续 工作 时 间 一 般 不 允许 超过 10~15 min 


“(2) 涡轮 喷气 发 动机 特性 
涡轮 喷气 发 动机 的 性 能 指标 推力 РИТУ АХ 、 发 动机 工作 状态 而 改 
变 。 下面 将 简要 介绍 这 些 变 化 规律 , 即 发 动机 的 特性 曲线 ,以 供 研究 飞行 性 能 时 使 用 。 
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1) 转速 (油门 ) 特 性 | | 
在 给 定 调节 规律 下 ， 高 度 和 速度 一 一 定时 ,发 动机 推力 和 耗 油 率 随 转 速 的 变化 关系 , 称 为 转 
速 特性 。 图 1. 10 为 某 涡 轮 喷气 发 动机 本 和 ct 随 转速 的 变化 曲线 。 可 以 看 出 , 随 着 转速 的 增 
加 ,进入 发 动机 的 空气 质量 流量 m 和 尾 喷 管 的 喷 流速 度 Vi 都 增加 , 故 使 推力 迅 也 速 增加 。 试 验 


表明 ,推力 了 大 致 与 转速 a 的 三 次 方 成 正比 变化 。 


耗 油 率 c 则 由 于 空气 流量 增加 ,使 发 动机 每 小 时 的 耗 油 量 增 大 ;而 发 动机 推力 ти 


快 的 速度 增加 ,因此 单位 推力 在 1 h 内 的 耗 油 量 即 cs 将 不 断 减 小 。 而 在 某 一 转速 时 cf 达到 最 
小 值 ,这 个 转速 称 为 巡航 转速 。 超 过 巡航 转速 后 ,继续 增加 转速 ,此 时 耗 油 量 增加 较 多 , 故 cf 又 
会 稍微 增加 。 | 

由 于 一 定 转 速 对 应 一 定 油门 位 置 , 故 转 速 特性 又 称 油门 特性 或 节 流 特性 。 

2) 速度 特性 

在 给 定 调 节 规 律 下 ,高 度 和 转速 一 定时 ， 发 动机 推力 和 耗 油 率 隧 飞 了 速度 或 Ma 的 变化 关 
系 , 称 为 速度 特性 。 图 1. 11 为 某 涡轮 喷气 发 动机 和 ci 随 Ma 变化 曲线 。 





0 60 100. К 10 м0 50 
相对 转速 WO Е Ма 
1.10 ЖМА ААУ НЕ В 图 1.11 涡轮 肝气 发 动机 速度 特性 曲线 


可 以 看 出 ,推力 醋 开 始 略 有 下 降 , 然 后 增加 ,再 迅速 下 降 。 其 原因 从 推力 公式 《1. 117 可 
见 , 开 始 时 飞行 速度 很 小 ,气流 在 压气 机 前 冲压 效果 不 大 ,进入 发 动机 的 空气 质量 m' 和 喷 流 速 
度 Vi 都 没有 很 大 变化 ,但 由 于 飞行 速度 Vi 逐渐 加 大 , (У, УРАНА, Л ТИ 
稍 有 下 降 。 随 着 飞行 速度 不 断 增 大 ,m 和 Vi 值 的 增加 也 逐渐 显著 ,推力 工 值 在 一 定 速度 后 随 
飞行 速度 增加 而 增 大 。 当 飞行 速度 增 至 超声 速 的 某 个 Ma 时 ,发 动机 推力 达到 最 大 值 。 如 飞 
行 速度 继续 增加 , 则 因 冲 压 作 用 过 大 ,使 进入 压气 机 的 空气 温度 升 高 。 为 了 使 涡轮 不 致 过 热 ， 

这 时 不 得 不 降低 燃油 和 空气 混合 比 ,使 涡轮 前 的 燃气 温度 不 致 过 高 ,这 样 就 限制 了 V; 增 大 , 差 
值 (Vj; 一 Vi) 大 大 降低 , 才 导 致 推力 随 速 度 增加 而 减 小 。 
耗 油 率 c 随 飞行 速度 增加 而 增 大 。 其 原因 是 c 的 大 小 与 空气 质量 流量 m 成 正比 变化 ,而 
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与 推力 了 成 反比 变化 。 开 始 时 , 随 着 速度 增加 ,zz ЕН К ,ПНЕЛ 38 
小 ,结果 ct 迅速 增加 ;从 亚 声 速 进入 超声 速 的 一 段 范围 内 , 随 着 速度 增加 ,m ТЖ 


” 势 , 但 T 比 m' 增 加 得 慢 一 些 , 故 ct 增加 的 程度 减缓 ; 当 Ма 超过 某 值 后 ,由 于 推力 了 急剧 下 降 ， 


c 将 迅速 增 大 。 

3) 高 度 特性 

在 发 动机 转速 和 飞行 速度 一 定时 ,发 动机 推力 和 耗 
油 率 随 飞行 高 度 的 变化 关系 , 称 为 高 度 特性 。 图 1. 12 
为 某 涡轮 喷气 发 动机 的 和 ci: 随 五 的 变化 曲线 。 

由 图 1. 12 可 见 , 在 对 流 层 ( 瑟 之 11 km) 内 ,高 度 增 
加 ,空气 密度 减 小 ,进入 发 动机 的 空气 流量 将 减 小 , 故 扒 





TN 





力 人 和 耗 油 率 c1 均 随 高 度 增加 而 降低 。 在 平流 层 内 。 < 

(Н21.1 km) , 则 高 度 升 高 ,空气 密度 减 小 ,但 空气 温度 ”了 

保持 不 变 ,发 动机 增 压 比 亦 保持 不 变 , 故 发 动机 推力 T 5 

随 高 度 增加 而 降低 。 耗 油 率 c: 主 要 受 空气 温度 的 影响 ， 。 5, ох 
故 不 随 高 度 变化 而 变化 ， 


2， 其 他 空气 喷气 发 动机 = | 图 1.12 涡轮 暑 气 发 动机 高 度 特性 
(1) 涡轮 风扇 发 动机 | 
涡轮 风扇 发 动机 的 结构 简 图 如 图 1. 13 所 示 。 可 见 该 型 发 动机 是 在 涡轮 喷气 发 动机 的 涡 
轮 前 面 ,再 装 上 一 个 涡轮 带动 的 风扇 。 风 扁 转 动 压缩 空气 , 故 该 涡轮 也 称 低压 压气 机 。 经 过 压 
АВ 压气 机 。 高压 涡轮 低压 涡轮 缩 的 气流 分 成 两 股 ; 外 通道 的 一 股 气 流 
| 、 “平行 流动 ,经 喷 口 后 加 速 排 出 ,外 通道 也 
称 外 涵 道 ; 另 一 股 气流 与 涡轮 喷气 发 动 
机 一 样 , 经 高 压 压气 机 、 燃 烧 室 和 涡轮 后 
由 喷 管 排出 。 这 种 有 内 外 二 股 气流 的 发 
动机 ,也 称 为 内 外 涵 发 动机 。 外 股 与 内 
股 气流 量 之 比 称 流量 比 或 涵 道 比 。 两 自 
图 1.13 涡轮 风扇 发 动机 简 图 气流 可 以 分 别 从 各 目 喷 管 排 出 ,也 可 以 
Е 在 涡轮 后 混合 ,再 一 起 喷 出 。 
空气 ,使 进入 发 动机 的 空气 流量 增加 ,在 同样 内 涵 道 涡 
外 涵 道 不 消耗 燃料 ,出口 喷 气 速度 较 小 , 故 能 量 损失 
量 较 低 。 由 于 涡轮 风扇 发 动机 具有 这 些 优点 ,加 上 
所 采用 。 Или 涡轮 风扇 发 动机 
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力 。 另 外 ， 
也 较 小 ,在 产生 同样 推力 世 油 
排 气 速度 减 小 ,使 噪声 降 
推力 可 导出 为 

Т= Т, +Т. = т(У, ЗУ) т. (У-У) (1.12) 
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式 中 下,T 一 一 内 涵 道 和 外 涵 道 НЕО 
тот 一 一 内 涵 道 和 外 涵 道 的 空气 质量 流量 (kg。s-:); 
Vi ,Vs 一 一 内 涵 道 和 外 涵 道 的 喷气 速度 (m。s-:)。 
当 两 股 气流 在 喷 管内 混合 后 ,再 以 同一 速度 喷 出 。 此 时 发 动机 推力 可 仍 按 式 (1. 11) 计 算 。 
(2) 涡轮 螺 桨 发 动机 Ес 
这 类 发 动机 是 涡轮 喷气 发 动机 与 螺旋 桨 的 组 合 。 可 以 直接 用 涡轮 轴 带 动 螺旋 桨 ,中 间 加 
一 个 减速 器 以 限制 螺旋 奖 转速 ,如 图 1. 14 所 示 ; 也 可 以 使 用 带动 风扇 的 涡轮 来 带动 螺旋 桨 。 





图 1.14 涡轮 螺 桨 发 动机 简 图 | 
这 种 发 动机 的 推力 将 由 螺旋 桨 产生 的 拉力 和 喷气 排 气 推力 组 成 。 一 般 由 于 尾 喷 管 中 压 差 
小 ,喷气 速度 显著 降低 , 故 喷气 推力 部 分 仅 占 总 推力 的 10 % 左 右 ,主要 的 是 拉力 部 分 。 为 此 渴 
轮 螺 浆 发 动机 特性 常用 折算 功率 P. 表 示 , 可 写成 
Р, = Р+ТУ/1 (1.13) 


式 中 P. 一 一 折算 功率 (W); 
忆 一 一 发 动机 的 功率 (W); 
T 一 一 喷气 反作用 产生 的 推力 (N); 
У—— ЖЕ (т • 5); 
一 螺旋桨 折算 效率 ,近似 取 0. 8. 
涡轮 螺 桨 发 动机 仅 适用 于 低 亚 声速 (500~600 km/h) 飞 行 的 民用 机 , 显 出 其 耗 油 低 , 马 力 
大 ,经 济 性 好 。 但 随 着 飞行 速度 增加 ,螺旋 桨 性 能 下 降 ,多 肥 济 性 好 的 优点 就 不 明显 了 。 
3. 火箭 发 动机 
火箭 发 动机 的 特点 是 不 需要 大 气 中 的 氧气 ,本 身 自 带 氧化 剂 和 燃烧 剂 ,统称 为 推进 剂 。 е 
зна 其 氧化 剂 和 燃烧 剂 均 为 液体 ,经 传输 系统 送 至 燃烧 室 , 燃 烧 后 产生 高 温 燃 气 
管 排出 ; 而 固体 火箭 发 动机 , 则 由 一 种 或 几 种 国体 推进 剂 组 成 , 制 成 药 柱 ， НЕВЕ 
АЛЕ 气 经 喷 管 排出 。 图 1.15(a) 为 液体 火箭 发 动机 简 图 ;图 1. 15Cb) 为 固体 
火箭 发 动机 简 图 。 
这 类 发 动机 常 作为 导弹 的 动力 装置 。 如 地 - 空 导 弹 为 使 导弹 在 短 时 间 内 获得 较 大 的 加 速 
度 ,很 快 离开 发 射 装 置 , 昌 在 离开 发 射 架 后 稳定 飞行 ,在 弹 上 装 有 助 推 医 。 这 种 助 推 吃 一 般 是 
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(а) 液体 火箭 发 动机 简 图 (b) 固体 火箭 发 动机 简 图 


图 1.15 火箭 发 动机 简 图 | 
国体 火箭 发 动机 ,其 工作 时 间 短 (最 多 只 有 几 秘 钟 ) ,推力 大 。 助 推 器 工作 结束 将 自行 脱落 ,以 
减少 导弹 重量 ,导弹 主 发 动机 随即 开始 工作 ,继续 推动 导弹 运动 。 主 发 动机 有 用 液体 火箭 发 动 
机 的 ,也 有 用 固体 火箭 发 动机 的 。 | 
由 上 可 知 ,无 论 是 液体 火箭 发 动机 ,还 是 固体 火箭 发 动机 ,产生 推力 的 原理 是 一 样 的 。 推 
进 剂 进入 发 动机 时 的 速度 为 零 , 故 推力 公式 可 表示 为 | 
ТА 00) (1. 14) 
式 中 “mn 一 一 推进 剂 的 质量 流量 (kg，s 一 ); | | 
Vi 一 一 燃气 流 在 顺 管 出 口 处 的 速度 0m。s ” ); 
Ai 一 一 距 管 出 口 处 的 面积 (me ); 
方 一 一 喷 管 出 口 处 燃气 的 静 压 CN。，m-); 
名 一 一 距 管 周围 处 大 气 静 压 CN ш), = | : А 
可 见 , 推 力 由 mVi( 即 为 燃气 流 的 反作用 力 ) 和 Ai( 方 一 名 )( 即 为 静 压力 ) 组 成 。 随 着 飞行 


高 度 增加 ,入 逐渐 减 小 , 则 推力 略 有 增加 。 


4 发 动机 的 可 用 推力 | 
前 面 介绍 的 发 动机 推力 特性 是 指 发 动机 在 试车 台 上 测 得 的 所 谓 台 架 特 性 。 当 发 动机 安装 
在 飞行 器 上 时 ,由 于 需要 连接 进 气 道 和 排 气 管道 ,以 及 带动 其 他 附件 ,会 产生 一 定 的 推力 损失 。 
因此 作用 于 飞行 器 上 的 发 动机 推力 将 小 于 台 架 推力 T;。 将 扣除 推力 损失 后 实际 用 于 推动 飞 
行 器 前 进 的 推力 , 称 为 发 动机 的 可 用 推力 T,。 它 与 台 架 推力 T 之 间 的 关系 可 表示 为 = 
Г, = Г; (1.15) 
式 中 ; 为 安装 在 飞行 器 上 发 动机 台数 ;7 为 计 及 各 种 推力 损失 的 有 效 系数 。 其 值 取决 于 发 动机 
在 飞机 上 的 安装 部 位 、 进 气 和 排 气 形式 以 及 飞行 状态 等 因素 ,一般 由 试验 确定 。 


一 
чим ИЛ 1А. NJ 
1 12 Ж+Ж 


图 1. 16 为 装 有 涡轮 喷气 发 动机 的 飞行 器 可 用 推力 T, 随 飞行 马赫 数 Ма 和 飞行 高 度 互 的 


变化 规律 。 图 中 纵 坐 标 (T/T,), 表 示 相对 于 Н=О 时 的 可 用 推力 比值 ， 
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(а) 亚 声速 飞机 (b) 超声 速 飞机 


… 图 1.16 涡轮 喷气 发 动机 可 用 推力 曲线 
1.2 飞行 器 飞行 操纵 概念 


飞行 器 在 空中 的 运动 ,从 力学 的 观点 看 决定 于 作用 在 飞行 器 上 的 外 力 。 为 实现 飞行 器 的 
某 些 运动 规律 ,如 要 求 导弹 按 一 定 的 导 引 规律 飞 向 目标 ,并 准确 地 命中 目标 ; 又 如 要 求 驾驶 飞 
机 接近 目标 .跟踪 目标 等 ,就 必须 改变 作用 在 飞行 器 的 力 。 从 前 面 介 绍 的 作用 在 飞行 器 上 的 外 
力 可 知 ,重力 W 作用 虽 能 引起 轨迹 变化 ,但 其 方向 始终 指向 地 心 , 不 能 人 为 改变 , 故 称 为 不 可 
控 力 。 余 下 的 气动 力 4 和 推力 ,是 可 以 通过 驾驶 员 或 /和 各 类 飞 控 系 统 ( 简 称 为 自动 器 ) 操 纵 
改变 的 ,从 而 改变 其 飞行 轨迹 。 故 将 这 些 力 合成 为 N, 称 为 可 控 力 ,表示 成 

| N=A+T=L+D+C+T (1. 16) 

合力 NN 可 以 沿 飞行 速度 方向 和 垂直 速度 方向 分 解 为 
| МЕ. АЕС 

а Е РЕТ | 

М, М, 分 别称 为 可 控 法 向 力 和 可 控 切 向 力 。 显 然 前 

者 可 以 用 来 改变 飞行 器 飞行 速度 方向 ;后 者 可 以 用 来 改 

变 飞行 速度 大 小 ( 见 图 1.17)。 | 

如 将 重力 W 亦 沿 飞行 速度 方向 和 垂直 速度 方向 分 

ЖУУ, ТИ’. ВА, ЧУ, =М,,НУ.=М, 时 , 则 飞 

ПАРУ, НИНА, ж М. 


“т М РР Тт 





үсә ҸІЈЯВТЈІЕЛНА А4 ч 

减速 直线 飞行 。 当 W. 二 NN; 时 , 若 №, >, ,飞行 器 将 向 

图 1.17 ТТЕ ЖАЛАА аат М, <W, ,飞行 器 将 向 下 方 弯 曲 飞行 。 
下 面 将 按 飞行 器 的 类 型 简单 介绍 可 控 力 形成 的 基本 原理 。 
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УИ ,飞行 占 将 作 加 一 直线 飞行 ; 若 N, 二 W, ,飞行 占 将 作 
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1.2.1 常规 飞机 的 飞行 操纵 | 

НОО А НЕ р ЕЛЕ, Е 
形 对 纵 平面 基本 对 称 , 故 属于 面 对 称 飞行 器 。 其 操纵 机 构 为 升降 能 ТАЕН ТР. 

此 时 可 控 切 向 力 的 操纵 可 以 通过 油门 杆 调节 发 动机 油门 或 反 推力 装置 来 改变 推力 切 向 分 


。 。 量 T., 或 打开 减速 板 增加 阻力 了 ,来 达到 增 减 飞行 速度 大 小 的 目的 ， 


可 控 法 向 力 的 控制 , 常 通过 操纵 升降 能 ,改变 飞机 的 俯仰 姿态 ,形成 迎 角 变化 ,从 而 改变 
升力 工 的 大 小 和 方向 ,引起 答 直 方向 的 轨迹 变化 ;通过 操纵 副 辟 , 则 可 改变 飞机 倾斜 姿态 , 形 
成 倾斜 角 $ 变 化 ,造成 升力 方向 的 改变 ,其 水 平分 力 的 作用 ,使 飞机 水 平方 向 轨迹 发 生变 化 ; 通 
过 操纵 方向 能 ,会 引起 飞机 的 偏 航 姿态 改变 ,形成 侧 少 角 8 变化 ,从 而 产生 侧 力 C, 同 样 可 以 引 
起 水 平方 向 的 轨迹 变化 。 但 一 般 来 说 ,用 方向 舵 来 改变 水 平方 向 航 迹 的 效果 较 差 。 同 时 操纵 
升降 能 方向 能 和 副 翼 , 则 升力 和 便 力 同时 变化 ,从 而 可 以 实现 飞机 在 空间 任何 方向 的 操纵 ( 见 
图 1.18)。 | 


从 以 上 分 析 可 知 ,常规 飞机 的 飞行 操纵 特点 是 飞行 轨迹 的 操纵 必须 通过 姿态 操纵 来 实现 。 





(а) 升降 能 <Я 





Е 1.18 常规 飞机 飞行 操纵 原理 


1.2.2 现代 飞机 的 飞行 操纵 


现代 飞机 除了 具有 常规 飞机 的 飞行 操纵 特点 外 ,还 可 以 利用 发 动机 喷 流 转向 产生 推力 分 
量 ,直接 形成 推力 法 向 分 量 T,。 若 推力 矢量 不 通过 质心 ,还 将 改变 飞机 姿态 ,起 到 常规 飞机 逢 
降 舵 和 方向 舵 的 操纵 作用 ,改变 法 向 力 L,C。 由 于 其 受 外 界 气 流 影响 比 气动 能 面 要 小 , 故 适用 
于 大 迎 角 时 的 飞行 操纵 。 

推力 矢量 的 控制 是 通过 喷 管 转向 来 实现 的 。 目 前 采用 的 推力 矢量 喷 管 有 二 元 收敛 -扩散 
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СОЕ ОНИЕ, ДПА 1.19 所 示 。 喷 管 上 下 摆动 ,可 实现 俯仰 操纵 ; 喷 管 左右 摆动 ,可 

实现 偏 航 操纵 。 如 在 喷 管 出 口 处 安装 一 些 可 以 转动 的 舵 面 , 常 称 为 燃气 舵 , 在 喷 流 作用 下 ,这 

些 舵 也 可 起 到 空气 舵 的 作用 。 7 | 
“中 等 推力 加 力 推力 


— —> 


部 分 反 推 力 /天 量 推力 





”图 1.19 推力 矢量 操纵 机 构 简 图 


现代 飞机 飞行 操纵 的 另 一 个 特点 是 ,采用 附加 操纵 面 (如 襟 翼 、 垂 直 鸭 必 等 ) 与 常规 舵 面 协 
调 操 纵 ,以 达到 不 改变 飞机 姿态 ,就 可 产生 空间 任何 方向 的 法 向 力 ,改变 飞行 轨迹 的 目的 ;或 者 
达到 只 改变 飞机 姿态 ,而 不 改变 飞行 轨迹 的 目的 。 这 就 实现 了 飞机 姿态 和 轨迹 运动 之 间 的 解 
看 ,轨迹 和 姿态 可 以 独立 地 控制 。 这 种 技术 称 为 直接 力 飞行 控制 。 

垂直 方向 的 让 接力 控制 ,最 常见 的 是 通过 襟 翼 和 升降 通 协 调 操纵 。 当 襟 翼 偏 转产 生 的 绕 
质心 的 俯仰 力矩 由 升降 能 相应 偏转 来 平衡 ,飞机 上 仅 剩 下 附加 升力 AL 时 ,飞机 将 在 空中 姿态 
不 变 的 情况 下 ,上 下 平移 飞行 , 见 图 1. 20(a) ; 当 升降 舵 偏转 产生 的 升力 由 襟 翼 相 应 偏转 来 平 
衡 , 飞 机 上 仅 剩 下 附加 的 俯仰 力矩 时 ,飞机 将 沿 原 轨 迹 俯仰 转动 , 见 图 1, 20(b) 。 不 同 襟 愤 和 
升降 舵 的 操纵 组 合 , 就 可 实现 各 种 各 样 的 姿态 和 轨迹 的 组 合 运动 。 | 

КУИНЗ. Е АНЕ Е, ПР, ня 
横 全 向 舵 面 使 其 横 侧 力矩 平衡 , 仅 剩 下 侧 力 C 时 , 即 可 实现 飞机 在 空中 姿态 不 变 的 侧 向 平移 
飞行 ; 当 同 时 偏转 季 直 鸭 翼 和 横 侧 舵 面 使 其 侧 力 平衡 , 仅 剩 下 偏 航 力矩 时 , 则 可 实现 飞机 沿 原 
轨迹 的 偏 航运 动 等 。 / 

显然 ,采用 推力 矢量 控制 和 直接 力 控制 技术 后 ,可 以 大 大 提高 飞机 在 空中 的 机 动 性 和 敏捷 
Е. 这 将 在 第 3 章 讲述 


1.2.3 导弹 的 飞行 操纵 


有 葡 寻 弹 的 外 形 大 致 可 以 分 成 两 类 , 即 面 对 称 时 弹 和 轴 对 称 导 弹 。 面 对 称 导 弹 的 飞行 操 
纵 与 飞机 非常 类 似 , 不 再 重复 。 轴 对 称 导弹 的 构 形 特点 是 ,其 导弹 上 每 一 部 分 相对 弹 体 纵 轴 均 
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(а) 轨迹 控制 ， 姿 态 不 变 


5114, 
(0) 姿态 控制 ， 轨 迹 不 变 


图 1.20 垂直 方向 直接 力 控制 原理 


匀 对 称 ,通常 由 两 对 弹 区 、 两 对 全 动 舵 面 和 弹 身 组 成 。 弹 则 和 舵 面 沿 弹 身 周 围 均匀 分 布 ,在 空 
中 可 呈 “ 十 ”字形 或 <“X” 字 形 , 决 定 于 发 射 挂 置 和 操纵 等 条 件 。 | 

对 于 舵 面 按 “ 十 ”字形 布局 的 导弹 ， 偏转 水 平 能 改变 导弹 的 俯仰 姿态 ,形成 迎 角 ,从 而 改变 
升力 的 大 小 和 方向 ;通过 偶 转 方向 舵 , 改 变 导 弹 的 偏 航 姿态 ,形成 侧 滑 角 ,使 侧 向 力 大 小 和 方向 
发 生变 化 。 同 时 侦 转 水 平 能 和 方向 能, 则 可 产生 时 引导 弹 至 空间 的 任何 方向 的 法 向 力 * 如 
图 1.21(a) 所 示 。 当 两 侧 舵 面 反 向 偏转 , 舵 面 起 副 细 作 用 时 ,其 操纵 目的 只 是 保持 滚 转 姿态 稳 
定 , 即 保持 “十 " 字 在 空中 不 变 , 以 实现 水 平 舱 和 方向 舵 的 正常 操纵 ,同时 也 可 简化 飞 控 系统 。 

对 于 能 面 按 X ”字形 布局 的 导弹 ,这 里 将 其 编号 ,如 图 1,21(b) 所 示 。 仿 转 I, 陡 舵 面 , 导 
弹 在 工人 一 人 能耐 方 向 上 产生 法 向 力 ;偏转 下 ,能 面 ,导弹 在 工 一 焉 舵 面 方向 产生 法 问 力 。 


Е УШ 





А ПЕ 


(а) “+” 字形 导 弹 (0)“X ”字形 导弹 


图 1.21 导弹 的 飞行 操纵 原理 
显然 ,同时 偏转 两 对 舵 面 ,可 以 产生 导 引 导弹 至 空间 任何 方向 的 法 向 为 。 同 样 ,为 保持 导 
弹 的 正常 操纵 ,要 求 导弹 深 转 姿态 保持 稳定 , 即 可 保持 导弹 在 空 中 X "字形 不 变 ， 这 可 通过 两 
侧 舵 面 反 问 偏 转 实现 。 
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1.3 党 用 的 坐标 轴 系 及 其 转换 


а 
1.3.1 常用 的 坐标 轴 系 


1. ВЕН Оха, | 

地 面 坐 标 系 是 固定 在 地 球 表面 的 一 种 坐标 系 。 КОННИ Я 
如 飞机 起 飞 点 .导弹 发 射 点 );Ouszs 轴 指 向 地 平面 某 任意 选 定 方向 ;Ouszs* 轴 铅 垂 向 下 ;O,ye 轴 和 
Н O,zvzx 平 面 , 按 右手 定 则 确定 。 | 

在 许多 飞行 器 动力 学 问题 中 ,可 以 忽略 地 球 自转 和 地 球 质心 的 曲线 运动 ,于 是 该 坐标 系 可 
看 成 惯性 坐标 系 。 ЯНВ НН, 加 速度 等 都 是 相对 于 此 坐标 系 来 衡量 的 。 

2， 机 体 坐 标 系 Ох, yz | 

机 体 坐 标 系 是 固 联 于 飞行 器 并 随 飞行 器 运动 的 一 种 动 坐标 系 。 由 于 该 坐标 系 最 常用 ,大 

常常 简化 为 Ozyz 表示 。 它 的 原点 位 于 飞行 器 的 质心 。Oz 轴 在 飞行 器 对 称 平面 内 ,平行 于 机 

身 轴 线 或 机 翼 的 平均 气动 防线 ,指向 前 ;0Ox 轴 亦 在 对 称 平面 内 ， ЖИТ Ozxs 轴 ,指向 下 ;Oys 轴 
垂直 于 对 称 平面 ,指向 右 。 

气动 力矩 的 三 个 分 量 ( 即 滚 转 力矩 工 жили N ВНИИ Е M) 是 对 机 体 坐标 系 的 三 根 


如 果 Ox 办 取 沿 飞行 速度 站 在 对 称 平面 的 投 昌 方向 ; Ow, 轴 仍 在 对 称 面 内 ,垂直 Ox, 指向 
Re eh Т 风 洞 实验 中 测量 气动 
力 时 ,常用 该 坐标 系 。 

如 果 Du 轴 取 沿 基准 运动 (未 扩 动 运动 ) 飞行 速度 ,在 对 称 平面 的 投影 方向 ;Oa 轴 仍 丰 
对 称 平面 内 ,垂直 Ozs 指 向 下 ;Oys 轴 垂直 于 对 称 平面 ,指向 右 , 则 这 种 在 扰动 运动 中 固 联 于 飞 
行医 的 坐标 系 又 称 为 稳定 坐标 系 ,可 用 Oz。y。z. 表 示 

3. 气流 坐标 系 Ox, ул, 

气流 坐标 系 又 称 速度 坐标 系 或 风 轴 系 。 它 的 原点 O 位 于 飞行 器 质心 ,Oz, 轴 始终 指向 飞 
行 名 的 空 速 方向 ;Oz, 轴 位 于 对 称 平面 内 ,垂直 于 Oz, 轴 , 指 向 下 ;0y, 轴 垂直 于 Ол, Р, 8 
回 右 。 

气动 力 的 三 二 个 分 量 , 即 升力 .阻力 D 得力 C 是 在 气流 华 标 系 中 定义 的 ， 

4. ЛАВА Ох, ука 

航 迹 坐 标 系 又 称 弹道 固 连 坐标 系 。 它 的 原点 O 位 于 飞行 器 质心 。 Du 二 始终 指向 飞行 中 
的 地 速 方 向 ;Oz 轴 则 位 于 包含 Ox 轴 的 铅 垂 平面 内 ,垂直 于 Ox 轴 , 指 向 下 ;Oy; 轴 垂直 于 
16 
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НЕ ХИА, ОТА Ох У ЖИ Oz。 轴 , 当 风 速 V, 关 0 时 ,两 者 的 方向 
是 不 同 的 ;只 有 当 风 速 V,=0 时 ,两 者 的 方向 才 一 致 。 

以 上 四 种 坐标 系 中 ,只 有 地 面 坐 标 系 是 固定 于 地 面 不 动 的 ， 其 他 三 种 坐标 系 都 随 飞 行 器 一 
起 运动 , 故 统称 为 动 坐标 系 。 


1.3.2 坐标 转换 矩阵 


建立 运动 方程 时 ,还 需 要 知道 首 各 坐标 轴 系 之 间 的 相互 投影 关系 ， 即 坐 标 转换 矩阵 。 下 面 推 

出 坐标 转换 的 一 般 法 则 。 | 
1. 两 个 矢量 坐标 轴 系 间 的 转换 

чины Ох, М Ох 'НхЯЯ «(№ 1. 22), ВЖ Ох, ЕНЕ Ох нЕ 

的 投影 为 
Л 二 XpCOS Q 
Oz, 轴 上 的 量 在 Ox, 轴 上 的 投影 为 
_ Л = Xosa | 

可 见 , 均 是 二 轴 间 的 方向 余弦 的 倍数 。 

2. 平面 坐标 系 各 轴 间 的 转换 

设 两 平面 坐标 系 Oxpy， 和 Oxoy,，, 当 坐标 系 Ozpys 顺 时 针 转 过 a 角 后 ,将 与 新 坐标 系 Оху, 
重合 ( 见 图 1. 23)。 则 某 矢量 了 在 坐标 系 中 可 分 别 表示 为 (x,y) 和 (xs ye) 。 如 已 知 矢量 的 坐 
(х,у) Re ух) ‚В | | 


Xo = х,с05 а+ у5іп а 








У, =— х,51п a у,с0$ 0) 
写成 矩阵 形式 | 7 И" . 
о] а 
,ye —sina cosaJLy 了 | 
cosa sina 
1 ыр м 
— па cosa 
д СЕХА КРО 
Кф, МА р 到 坐标 系 g 的 坐标 转换 矩阵 , 即 是 这 而 个人 村 之 同方 пака, 
同样 ,如 已 知 (z, ,zx,), 则 (x, ,zs) 可 用 下 式 求 得 , 即 р 
х5 = 1460$ а — у, а | 
| Ур = хм а- у,соѕ а 
写成 矩阵 形式 为 | 
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1.22 两 个 矢量 坐标 轴 系 转换 关系 1.23 平面 坐标 轴 系 转换 关系 


网 RN 


Гсоза 一 Sin ў 


$ 
| 

сә 

в 

LL 


La а соѕа 
则 | 
rs = Loar, 

式 中 工 „НАЯ а 到 坐标 系 p 的 坐标 转换 矩阵 。 | 

由 式 (1. 18) 和 式 (1. 19) 可 明显 看 出 ,转换 矩阵 具有 如 下 人 性质， 

Фи, = 1)", = 1), 1,1, нЕ, 

@) 1. = Ч) = Фи), ЖЕ, 

”由 此 可 得 (Lg) = О), а) 二 (Lm) 1!, 故 Lm 或 Ls 是 正 交 矩阵 。 

@ 传递 性 质 。 设 有 三 个 坐标 系 So 在 这 三 个 坐标 系 的 分 量 阵 可 用 相应 的 转 

换 矩 阵 联系 起 来 ， 即 
rp = Биг, Р, = ГР, г = І.Р, 
由 此 可 以 推出 | 
Гы =LLs, Шь = LL, 

3. 三 维 坐标 轴 系 各 轴 间 的 转换 

原点 重合 的 两 个 三 维 坐标 轴 系 通过 旋转 也 可 重合 在 一 起 。 着 仅 通过 线 其 中 一 轴 旋 转 即 可 
重合 , 则 坐标 轴 之 间 ен дрни 1.24), 


仅 绕 0z, 轴 转 过 a 角 的 坐标 转换 关系 可 表示 


а Ть 
四 І Е 
4 р 


ЗА 





ОС rr 
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图 1.24 坐标 系 的 基本 旋转 


[ cosa sina 0 


转换 和 矩阵 为 工 一 | 一 sna cosa | (1.20) 
т 
绕 Oy; 轴 和 Ozx, 轴 转 过 a 角 的 转换 矩阵 分 别 为 
cosa 0 —sina 
ре | А (1. 21) 
SinQ 0 соѕа | 
г = в соѕа эт . (1.22) 
10 — па COS а | 


一 般 情况 下 ,坐标 系 .Ozuyvz。, 相 对 于 Ox,y sz; 的 位 置 由 三 个 欧 拉 角 СЕ. 它们 之 间 
的 相互 转换 关系 ,可 由 Oz,ysz， 按 顺序 连续 绕 Oz 方向 转动 5 角 , 再 绕 当 时 的 Oy 方向 转动 
7 角 , 最 后 绕 当时 的 Oz 方向 转动 角 , 到 达 Ozuysz, 坐 标 系 。 利 用 绕 单 轴 转 换 矩 阵 式 (1. 20) ~ 
式 (1. 22) ,并 根据 其 转动 过 程 ,两 坐标 轴 之 间 的 转换 关系 应 有 








2) 
р = [и (Г, (Е. (9) » | 
9 | Р 
或 简写 成 
г. = 1..7, 7 о L123) 


НИИ Э АМ 
= Г. (ОГ, DL. (0) 
и. 
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1.3.3 常用 坐标 系 之 间 的 关系 


1. 地 面 坐标 系 与 机 体 坐标 系 
机 体 坐 标 系 Оль yb 相对 于 地 面 坐 标 系 Ох, yezo 的 方位 ,或 者 说 飞行 器 在 空中 的 姿态 ; 常 
用 三 个 欧 拉 角 表 示 。 具 体 角 度 的 定义 由 图 1. 25 所 示 。 
偏 航 角 y: 机 体 轴 Oz 在 水 平面 Ox,y。 上 的 投 
影 与 Oxs 轴 之 间 的 夹 角 。 飞机 右 偏 航 时 形成 的 角 
度 , 规 定 为 正 。 
俯仰 角 0: 机 体 轴 Oz 与 水 平面 Ozxs ys 之 间 的 
， 夹 角 。 当 飞行 器 头 部 上 仰 时 ,规定 0 为 正 。 
滚 转角 (倾斜 角 )$: 飞机 对 称 平面 与 包含 Oz 


轴 的 铝 垂 平面 之 间 的 夹 角 。 飞 行 器 向 右 深 转 时 形 


成 的 角度 ,规定 为 正 。 
地 面 坐 标 系 Ох, у, =, ДЖИ 1. 25 上 的 顺序 先 
绕 Oz 轴 方 向 ( 即 图 中 Oz 方向 ) 转 过 角 y, 然 后 绕 当 
时 的 Oy 轴 方 向 ( 即 图 中 Oy 方向 ) 转 过 角 9, 最 后 绕 
当时 的 Ох 轴 方 向 ( 即 图 中 Oz 方向 ) 转 过 角 $, 
1.25 地 面 坐标 系 与 机 体 坐标 系 的 关系 。 可 与 Ozeybz 重 合 。 按 坐标 转换 一 般 法 则 ,可 得 出 

由 Ох, у,х, 8] Охъ уь ИЯ 
Гы = І, (ФГ, (01, (4) 
利用 单 轴 转 换 矩 阵 式 (1. 20) ~ 01. 22), 最 后 得 出 的 转换 矩阵 为 





Г | cos Qcos ф cos Usin ф 一 sinl ] 
Гь, = sin bsin $с0$ J— соѕ psiny = sin bsin $sin y+ соѕ #соѕ  ѕіп Фсоѕ 0 
sin бсоѕ pcos J sin Фѕіп ф— sin $cosy ѕіп bcos $sin ф = cos $cos 0 


(1. 24) 


2. 地 面 坐标 系 与 航 迹 坐 标 系 
航 迹 坐标 系 相 对 地 面 坐标 系 的 方位 ,根据 两 坐标 轴 系 定义 ,其 中 Oz 和 О„АШТЕНҰ 
面 内 , 故 只 存在 两 个 欧 拉 角 。 


航 迹 (轨迹 ) 偏 角 由: 又 称 为 航向 角 , 即 航 迹 轴 Oz 在 水 平面 Oxsys 上 的 投影 与 Ozxs 轴 


之 间 的 夹 角 。 规 定 航 迹 向 右 偏转 时 , 为 正 。 
СО 航 迹 (轨迹 ) 倾 角 0,. 又 称 为 公升 角 , 即 航 迹 轴 Ох, УЖ Ох, у, СИН. МЕ 
航 迹 向 上 倾斜 时 ,0 为 正 。 
从 图 1. 26 上 可 见 ,角度 多 ,和 决定 了 飞机 地 速 在 空间 的 方向 。 
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由 Ох, yz 到 Oxiyezi 的 转换 矩阵 可 通过 Оз, ууд, 
坐标 按 顺 序 绕 z。 轴 转 过 角 风 ,再 绕 当 时 的 у 轴 ( 即 图 
中 O 轴 ) 转 过 角 和 ,就 可 与 Oxi yr zx 坐标 系 重合 。 
于 是 得 出 的 转换 矩阵 为 | 

Li SL (0 )L (Фу = 





соѕ 0,соѕ ф, cos е 一 Sin 9, 
ра sin 4, соѕ 0, 0 | 
sin 0,с0ѕ Ф, ѕіп 0,51п Ф, соѕ 0, 
/A\ fl. 
(1.25) Яя 证 у 
航 迹 举 标 系 与 气流 坐标 系 间 的 相互 关系 ,在 无 。 = А 
风情 况 下 ,其 Oz, 和 0O 司 轴 , 故 只 有 一 个 Я | 
зед ХО Ол, АЯ ак 图 1.26 “地面 坐标 系 与 航 迹 坐标 系 的 关系 


速度 滚 转 角 $,: 是 飞行 器 对 称 平面 Onsa 与 含 速度 矢量 Е ННЯ. Е 
绕 速度 矢量 V 向 右 滚 转 形成 的 ,定义 为 正史 。 
其 相应 的 转换 矩阵 应 为 


1 0 0 
Г. = L,($,) = < соѕ $ віп Е | _ (1.26) 
0 一 sin 史 соѕ Ф 
显然 ,有 风 和 存在 时 ,Ox。 和 Oz 将 不 是 同 轴 。 
4 地 面 坐标 系 与 气流 坐标 系 = | 7 
气流 坐标 系 相对 地 面 坐标 系 的 方位 ,明显 地 由 三 个 欧 拉 角 来 确定 ,分 别 为 央 , 和 各。 其 


转换 矩阵 可 以 通过 式 (1. 25) 和 式 (1. 26) 导 出 ,也 可 类 于 式 (1， 24) 直 接 得 出 。 
下 | 


sin 0,sin $cos ф, — соѕ $ эт Ф, зіп 6, ѕіп $, эп $, - соѕ $, с08 Ф, т #,соѕ 0, 
sin 0, с0$ $cos 4, + sin fsin Ф, зіп 6,соѕ $ 9щ Ф, — ѕіп Ф,соѕ ф, соѕ Ф,соѕ 6, 


(1.27) 


соѕ 0 cos 4, | cos 0,ѕіл 4, — sin 0, | 


式 中 三 个 角 0, ,6, 和 ИНН НВ Ху Y 入 来 表示 。 
5. 气流 坐标 系 与 机 体 坐 标 系 | 
气流 坐标 系 与 机 体 坐 标 系 间 的 相互 关系 , 因 其 Ох, ,和 Ox 轴 同 在 飞 和 ТЕЙРИ, 

故 有 两 个 角度 可 确定 其 相对 位 置 。 

Ф Шй о. 飞 和 5 速度 矢量 了 在 飞 和 了 器 对 称 平面 上 的 投影 与 机 体 各 Oxy 之 间 的 夹 角 ， 正常 
21 
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飞行 情况 下 ,投影 线 在 О Е, ЕХ а Е. | | ® | 

О 侧 滑 角 B: 飞行 速度 矢量 V 与 飞行 器 对 称 平面 之 间 的 夹 角 。 速 度 天 量 V 在 对 称 平面 右 
从 图 1. 27 ТИ, Оул ИЕН y% 轴 转 过 角 一 <, 再 绕 当时 的 z 轴 ( 妈 
图 中 Oxz. 轴 ) 转 过 角 PB, 就 可 与 Ox,y。z, 重 合 。 于 是 可 得 相应 的 转换 矩阵 为 
соѕ acos В sinB зіп асоѕ В 
І = 1, (8)1,(— а) = | 一 cos оѕіп В соѕ 8 一 sin азш В 


— па 0 cos а 


(1. 28) 











图 1.27 气流 坐标 系 与 机 体 坐标 的 关系 


“1.4 飞行 器 质心 运动 方程 
由 理论 力学 可 知 ,飞行 器 质心 运动 的 描述 ,可 用 动量 定理 来 表示 。 
| m=F . (1. 29) 


式 中 m 为 飞行 器 质量 ,V 为 飞行 器 飞行 速度 矢量 ,F 为 作用 于 质心 处 外 力 的 合力 矢量 。 上 述 
运动 规律 只 是 相对 惯性 坐标 系 而 言 的。 对 于 飞行 器 速度 .飞行 高 度 不 很 大 的 情况 ,可 以 忽略 地 
球 曲 率 和 自转 带 来 的 影响 ,平面 地 球 坐标 系 可 近似 作为 惯性 坐标 系 。 
具体 研究 飞行 器 质心 运动 规律 时 ,由 于 矢量 形式 的 方程 使 用 不 太 方便 , 故 用 在 某 坐 标 投影 
的 标量 形式 来 表示 。 工 程 习惯 上 ,通常 建立 投影 在 一 动 坐标 系 的 标量 方程 ,并 认为 大 气 是 静 
止 的。 
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1.4.1 一 般 动 坐标 系 中 质心 动力 学 方程 


取 原 点 位 于 飞行 器 质心 的 一 动 坐标 系 Oryz, 它 相对 惯性 坐标 系 Oxyszs 有 一 转动 角 束 
度 @。 质 心 的 绝对 速度 为 V, 如 图 1. 28 所 示 ， | | 
将 速度 V 和 角速度 o 分 别 投影 在 动 坐标 系 
上 , 则 有 
V=VitV, +У,К (1. 30) 
0 = ор, + wk (1.31) 
式 中 ij ,上 为 动 坐标 系 Ozxyz 的 单位 矢量 。 由 于 
о 存在 ,其 方向 将 随时 间 变 化 。 
现 考虑 速度 Y 的 微分 , 即 质心 的 绝对 加 速 


度 , 应 为 





dy а dV,, dy, 
pT 


yy 
pT 


由 图 1. 28 可 见 , 式 中 单位 矢量 导数 агаг, 
量 i 端点 的 速度 。 此 时 矢 端 曲线 是 绕 @ 旋转 的 一 
个 圆 , 故 可 得 


(1.32) 





di | 图 1.28 动 系 相对 于 惯性 坐标 系 的 关系 
——0Xi 
| dt 
同 理 有 
4 _ | 
ТИ 
dk _ 
р ХЕ 
把 上 述 关系 代 人 式 (1.32) ,质心 的 绝对 加 速度 可 表示 为 
| | іу У | А. 
ду _ дУ,., dy , У, 
т а а МТА 





式 中 0У/0 为 动 系 角 速度 四 =0 时 的 加 速度 , 即 相当 于 观察 者 站 在 动 坐标 系 中 所 看 到 的 质心 加 
速度 ;w XV 为 由 于 存在 角速度 @ 使 Y 相对 于 动 坐标 系 方向 发 生变 化 而 产生 的 加 速度 ;dyy/d: 


则 为 质心 的 绝对 加 速度 , 即 观察 者 在 地 面 坐 标 系 上 所 看 到 的 加 速度 。 


将 上 式 代入 式 (1. 29) ,得 到 在 动 坐标 系 中 表示 的 质心 动力 学 矢量 形式 为 


0 航空 飞行 器 飞行 动力 学 


(оху) = Е | и (1. 34) 


同样 将 合力 矢量 下 用 动 坐标 系 上 的 投影 表示 为 
Е= Еі +Р,ј РЕЛ 
于 是 式 (1. 34) 在 动 坐标 系 Ozyz 上 投影 的 质心 动力 学 标量 有 如 下 形式 ， 


"| 


т | 人 у. У. )= Е. | (1.35) 





у, и 
di 十 Vw， Ум. |= Е, 





"(= +, Ушь,)= Е, | 


显然 ,上 述 方程 组 适用 于 任何 动 坐 标 系 。 在 研究 飞行 句 性 能 、 轨 迹 特性 时 , 常 采 用 航 迹 坐 标 系 
上 投影 的 质心 动力 学 方程 。 | 


1.4.2 ” 航 迹 坐标 系 中 质心 动力 学 方程 : 

在 推导 航 迹 坐标 系 中 的 质心 动力 学 方程 时 ,只 要 将 速度 、 角 速度 及 合 外 力 在 航 迹 坐标 系 
Олу ИА КАА, 35) 即 可 。 根 据 航 迹 轴 系 定义 ,Ozxk 轴 取 飞行 器 质心 运动 广 
向 , 故 / 

VV УИ 8 Р 

航 迹 坐标 系 与 地 面 坐标 系 的 相对 位 置 ,可 先 以 角速度 9.2: Oz 轴 转 动 , 再 绕 当 时 的 0y 轴 

( 即 Oy ) 以 角速度 9, 转动 而 形成 ( 见 图 1.26)。 因 此 航 迹 坐 标 系 相对 地 面 坐 标 系 的 角速度 可 
о = ф, +6, 
通过 转换 矩阵 ,上 式 在 航 迹 轴 系 上 的 投影 可 表示 为 





00, 0 0 一 内 cos 0, 
= =1.|0 +18 |= 1 8 
ик р. 0 е 

б физ 6, 


作用 在 飞行 器 质心 上 的 外 力 中 ,发 动机 推力 了 一 般 
位 于 飞行 器 对 称 平面 内 ,有 时 会 与 机 体 轴 Oz 构成 安装 
角 8。 为 此 先 将 工 投影 在 机 体 轴 系 上 ( 见 图 1. 29) ,可 表 
示 为 
1.22 发 动机 推力 矢量 Т. Т, Т. = [Тсоѕф 0 —– Тіп ф]" 
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ВЕ АЯТЕ ль = Гь = Рак ,得 到 推力 了 在 航 迹 坐标 系 上 投影 














T, Tcos 0 соѕ (а + Ф) соѕ В 
Tl si 0 =Т| sin (a Ф) ѕіп $, — cos (а-- 9)sin Всоз $, 
Ае 7 — Тѕіп Ф! — sin (а-+ Ф) соѕ $ 一 cos 《a 十 Ф) ѕіп Ват $, | 


空气 动力 4 МЕА АЗН 800 ЯУ С 表示 ,如 
[А. А, А, {= [1-р С -ГГ 
同样 ,通过 转换 矩阵 Lie ІВА АТЕВ ОВ 





Га. — П 一 也 | 
网 一 工 ws 
J с Е [Csin $, — Leos $, 


重力 mg 的 方向 沿 着 地 面 坐标 系 Ozs 方 向 给 出 ,再 用 转换 矩阵 可 得 在 航 迹 坐标 系 上 的 


б 0 — gsin 6, 
| = Lem 1. 0 З 
нА | а б, Е 


ннен 


т А. = Тсоѕ (а + Ф) соѕ В- Р — тезш У 


投影 





тУсоз 7 и = Т яп (a Ф) іп и- соѕ (a Ф) эп дсоѕ | Ссоѕ 十 Lsin м 


一 mV 了 = Т[-— зіп (0+ p)cos и — соѕ (a Ф) ѕіп іп м] + Сзш и— [0$ и- тя соз 7 


| | (1.36) 


1.4.3 飞行 器 质心 运 二 动 学 方程 


为 确定 飞行 器 在 空间 的 飞行 轨迹 , 还 需要 建立 飞行 器 质心 的 运动 学 方程 。 首 先 将 由 
式 (1. 36) 求 得 的 飞行 7 速度 V 投影 至 地 面 坐标 系 





МЕНЯЛ ОМНИ, 如 "一人 等 ,并 利用 转换 敌阵 


式 (1. 25), 即 可 得 
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| dz 


di 


ау, _ 
а 


д2, 
dt 
该 方程 组 描述 了 质心 空间 位 置 随时 间 的 变化 规律 。 


1.4.4 飞行 器 质心 运动 方程 讨论 


1. 方程 的 封闭 情况 | 

从 上 面 导 出 的 飞行 器 质心 运动 方程 组 共 由 六 个 方程 组 成 , 即 三 个 质心 动力 学 方程 和 三 个 
质心 运动 学 方程 。 而 方程 组 的 未 知 数 由 式 (1. 36) 和 式 (1. 37) 可 见 , 有 表示 速度 大 小 和 方向 的 
(Vo 四、 质心 在 空间 位 置 的 (zs，ys，,z) , 航 迹 轴 系 与 体 轴 系 之 间 相 互 位 置 的 (a,8,p) 。 作 用 在 
飞行 器 质心 上 的 外 力 ,是 一 些 参数 的 函数 。 其 中 


Усоѕ Х 
— У cos 7Узш Х (1.37) 


一 一 人 7 | 


气动 力 А = ДУ, Н,а,В,6, ,6.,6.) 
式 中 6, НИНА ,0, 为 方向 舵 偏 角 ,6. 为 升降 舵 偏 角 ; 
发 动机 推力 | ТЕН 
式 中 6, 为 油门 杆 位 置 ; 
重力 W = f(H) 


可 见 , 这 些 外 力 除 了 与 已 列 出 的 运动 参数 有 关外 ,还 与 操纵 机 构 偏 角 (6.,6.,6.,6,) 有 关 。 
因此 整个 质心 运动 方程 组 共有 未 知 数 十 三 个 。 显然 未 知 数 与 方程 式 的 个 数 不 封 闭 ,必须 补充 
其 他 方程 ,才能 求解 得 出 运动 轨迹 。 

这 里 应 指出 的 是 ,在 研究 飞行 器 性 能 、 轨 迹 时 ， 飞行 加 是 近似 作为 一 个 质点 来 处 理 的 ,认为 
作用 在 飞行 器 的 外 力矩 始终 处 于 平衡 状态 ,实际 上 隐 含 了 三 个 关系 式 , 即 力矩 平衡 方程 宛 L = 
0, 2M==0,2N=0。 余 下 的 四 个 未 知 数 , 显 然 与 飞行 器 的 操纵 有 关 。 对 于 无 控 飞 行 器 来 说 ， 
操纵 变量 为 零 或 为 常 值 ,此 时 在 给 定 初始 条 件 下 , 即 可 通过 方程 组 联 立 求解 ,得 出 相应 的 轨迹 
运动 。 但 对 于 可 控 飞 行 器 来 说 , 则 必须 根据 其 操纵 特点 ,给 出 相应 的 附加 关系 式 , 才 能 保证 未 
知 数 和 方程 式 封闭 。 

2. 理想 操纵 关系 式 

飞行 器 的 操纵 过 程 是 通过 操纵 机 构 ( 舵 面 油门 杆 ) 偏 转 ， 改变 法 向 力 和 切 向 力 大 小 来 实现 
的 。 当 飞行 器 期 望 的 运动 参数 与 实际 的 瞬 态 运动 参数 不 相符 时 , 即 存 有 误差 时 ,就 发 出 控制 信 
5. ИДЕЕ гат ЖА, 其 误差 可 写成 

40=9, =0 
式 中 0， 为 所 期 望 的 值 ， 0 为 实际 瞬 态 值 ， 此 时 通过 偏转 升降 能 来 消除 误差， 可 近似 地 表示 为 
А, = К,(0, — 0) (1.38) 
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А К 为 操纵 系统 的 传递 系数 。 


由 此 可 知 , 与 操纵 有 关 的 方程 应 该 是 操纵 机 构 与 运动 参数 之 间 的 关系 。 在 研究 飞行 器 性 


”能 ,初步 设计 飞行 轨迹 时 ,可 假设 操纵 系统 能 无 误差 地 工作 ,飞行 器 的 运动 参数 能 按 所 期 望 的 


规律 变化 。 这 样 , 其 误差 关系 式 表 示 为 
| ед. =#=0 (=1,2:3.6) (1. 39) 
式 中 z, 和 x 分 别 表 示 期 望 的 和 有 瞬 态 的 运动 参数 。 | | 
这 些 关 系 式 称 为 理想 操纵 关系 式 。 它 保证 飞行 器 沿 着 预定 轨迹 飞行 。 习 惯 上 ,常用 第 一 
和 第 二 个 理想 操纵 关系 式 来 控制 飞行 器 的 飞行 速度 方向 ;第 三 个 理想 操纵 关系 式 用 来 保持 正 
常 操纵 的 协调 关系 ;第 四 个 操纵 关系 式 则 用 来 控制 飞行 器 飞行 速度 的 大 小 。 
例如 , 轴 对 称 飞 行 侨 的 导弹 保持 等 速 直 线 飞 行 时 ,其 理想 操纵 关系 可 表示 为 
Ее 0 | | 
ЕУ о (1. 40) 
s = р = 0) 
ву 
式 中 第 一 式 为 众 你 方向 控制 ;第 二 式 为 偏 航 方向 控制 ;第 三 式 保 持 滚 转 姿 态 , 即 保证 操纵 机 构 
正常 工作 ;第 四 式 控制 飞行 速度 。 = 
又 如 , 面 对 称 飞行 恬 作 正常 盘旋 时 ,其 理想 操纵 关系 为 


є = У = 0 
& = р, – р 0) | 
Ба В) 

= ү, ЕИ 


САФ 


显然 , 式 中 第 一 式 保持 以 伯 方向 不 变 плян ТТ 第 三 式 保持 无 侧 


滑 的 协调 操纵 ;第 四 式 控制 飞行 速度 。 

实际 飞行 过 程 中 ,要 实现 无 误差 操纵 , 则 要 求 操纵 系统 的 传递 系数 (如 式 (1. 38) 中 的 К.) 
为 无 穷 大 ,这 是 不 可 能 的 。 但 其 操纵 方程 仍然 是 操纵 机 构 与 运动 参数 之 间 的 关系 ,写成 一 般 约 
束 方程 形式 为 


ф (6 ...) = 0 

Ф, (Ei On ) —0 И 
Ф, (+**Е;***0;**) = 0 

Ф, (6.0.0.6) = 0 | 


操纵 方程 的 具体 形式 ,决定 于 飞行 操纵 任务 ,详细 内 容 见 第 9 一 12 章 。 
3. 质量 变化 方程 | 
对 于 大 型 飞行 器 ,特别 是 某 些 导 弹 ,其 燃油 量 很 大 ,因此 在 飞行 过 程 中 飞行 器 质量 变化 较 
大 ;一 方面 新 的 空气 不 断 地 进入 发 动机 , 另 一 方面 燃气 流 又 连续 地 向 后 喷 出 , 随 之 飞行 器 质量 、 
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构 形 都 随 着 时 间 变 化 。 此 时 飞行 吕 运 动 规律 应 由 变质 质量 动力 学 来 确定 , 比 起 刚体 飞行 器 动力 
学 要 复杂 些 。 
但 在 工程 上 常 采用 所 渭 < 因 化 原理 "处理 即 在 任意 瞬时 ， 把 变质 量 物 体 设 想 为 虚拟 刚体 ， 
所 有 的 质点 被 固化 在 虚拟 刚体 上 ,刚体 将 由 瞬时 的 所 有 质点 组 成 。 采 用 “固化 原理 ”假设 后 ,就 
可 把 所 研究 的 瞬 态 变质 量 物体 的 运动 方程 写成 常 质量 刚体 的 运动 方程 形式 。 于 是 ,在 略 去 一 
些 次 要 因素 后 ,上 述 推 得 方程 式 (1. 36)、 式 (1. 37) 可 直接 使 用 。 此 时 飞行 器 质量 则 应 视 作 变 
量 ,其 变化 规律 为 | 


dm / cT | 
=т= 2 Ч.) 
式 中 mm 为 燃料 的 单位 时 间 质 量 消耗 量 。 З | 5 
综 上 所 述 ,描述 飞行 器 的 质心 运动 方程 应 由 式 (1. 36) ‚А.С. 37), 50 (1. 39) #150 (а. 43) 
组 成 。 


1.4.5 质心 在 铅 垂 平面 内 的 运动 方程 


在 研究 飞行 器 性 能 和 轨迹 特性 时 , 常 把 飞行 器 质心 运动 分 为 在 铝 垂 平面 内 的 运动 和 在 水 
平平 面 内 的 运动 两 部 分 。 所 谓 飞行 器 质心 在 铅 垂 平面 的 飞行 是 指 飞行 器 不 倾斜 .无 侧 滑 ,飞行 
器 对 称 平面 与 质心 运动 轨迹 所 在 的 铅 垂 平面 相 重合 的 飞行 。 此 时 飞行 速度 矢量 和 作用 于 质心 
上 的 外 力 均 位 于 对 称 平面 内 , 故 这 种 飞行 又 称 对 称 飞行 。 在 此 条 件 下 ,前 面 建立 的 方程 可 相应 
地 简化 。 

“1. 动力 学 方程 
显然 ,对 称 飞行 条 件 可 表示 为 
$=p=0，, ро 20 
于 是 式 (1.36) 可 简化 为 


в = Тсоѕ (а + $) _D— mesin 7 


dt К 
4 | (1.44) 
— тү С, 二 一 Tsin (a 十 9) 一 L 十 mgcosY 
当 飞 行 迎 角 不 太 大 时 ,cos (04-4) 21, іп (04-4)20 上 述 方程 组 可 进一步 简化 为 
п = Т- D—mgsin У | 
(1.45) 


— mV ‚9 一 一 LL 十 mgcos 7 
dr | 


式 (1.44) 和 式 (1.45) 可 用 于 分 析 飞 НИИ НИИ НЯ 
等 ) 时 的 性 能 
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ВТЕ АЕ РОЗЕ АИТ Е 
d 





и" = Т—Ор-— тезш 7 | | 
dt (1. 46) 
Г. = mgcosy | 
式 (1.46) 可 用 于 研究 飞行 器 非 定常 直线 上 升 和 非 定 党 直线 下 降 等 性 能 。 
若 令 上 式 7=0, 则 是 式 (1. 46) 的 特例 ,可 表示 为 
| ат 
di (1. 47) 
Г. = тұр 
式 (1.47) 可 用 于 研究 飞行 器 的 平 飞 加 减速 性 能 ， 
若 飞行 器 作 等 速 直线 飞行 , 即 一 0, 于 一 0, 则 式 (1. 44) 可 简化 为 
(ax 十 9) = р + тезш У | C1. 48) 
Tsin («+ ф) +1 = трсоѕ У, 
== > Sl 
= Р-- тёзш 7 1.49) 
L = тр 
上 述 方程 可 用 于 研究 飞行 器 等 速 直线 让 升 或 下 滑 性 能 。 若 7=0, 则 得 最 简单 的 形式 
Т т р и ых 
(1. оО) 
Е = тр | 


式 (1.50) 用 来 估算 飞行 器 等 速 直 线 平 飞 性 能 。 
2. 运动 学 方程 
假设 飞行 器 运动 开始 时 , 航 迹 偏 角 X=0, 则 在 铝 垂 平面 内 飞行 时 的 质心 运动 学 方程 由 
式 (1. 37) 可 简化 为 
d 


一 Vcos У 
а —=— Узш 7 


(1.51) 
3. 理想 操纵 关系 方程 
由 于 飞行 器 质心 运动 限制 在 铝 垂 平面 内 , 故 飞 行 操纵 将 可 简化 成 仅 是 速度 垂直 方向 的 
制 和 飞行 速度 大 小 的 控制 , 即 | 


НЯ 


| Зале. ЕО’. (1.52) 
具体 形式 由 飞行 状态 而 定 。 对 于 等 速水 平 飞行 状态 ,理想 操纵 关系 很 简单 ,应 为 
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7 га 4.53) 
ИИС 
ЧЕЗ ВАЛЕ АНА, М 
| Е. _ 4.50 
| 


飞行 器 质心 在 铝 垂 面 内 的 运动 方程 ,一 般 应 由 式 (1. 44) , 式 (1. 51) 和 式 (1. 524. 2 
ТЖО У, У, х, ,zs ,a,6.,6, 共 七 个 ,而 方程 式 仅 有 六 个 。 但 由 于 同样 原因 ,考虑 铅 垂 面 质 
心 运动 时 , 隐 含 了 纵向 力矩 始终 处 于 平衡 的 条 件 , 即 屋 M=0, 它 确定 了 飞行 器 迎 角 与 升降 舵 面 
偏 角 间 的 关系 。 因 此 ,方程 组 是 封闭 的 ,可 以 求解 得 出 相应 的 运动 规律 。 


1.4.6 质心 在 水 平面 内 的 运动 方程 


飞行 角 质 心 在 水 平面 内 的 运动 ,是 指 飞 行 器 质心 的 运动 轨迹 始终 位 于 与 海平 面 平行 的 茶 
一 空间 水 平面 内 。 与 质心 在 铅 垂 面 内 的 运动 相 比 要 复杂 些 。 在 此 条 件 下 质心 运动 方程 也 可 相 
应 地 简化 。 

1， 动 力学 方程 

飞行 项 质心 在 水 平面 内 的 运动 条 件 可 表示 为 


47 _ 
di 








0, ей 


于 是 式 (1. 36) 可 简化 为 
„Ут 
„9 7 


соѕ (о + Ф)соѕ — Р 


4 1 = 


mV 2 = TIsin (a Ф) ѕіп и- соз (а + Ф) ѕіп Всоз и] + Ссоѕ yt Lsiny 0 


T[sin (2+ 9)cos и— соѕ (a ф) ѕіп psin и] + Leos и = Csin yt те ) 
式 中 第 三 式 表 示 法 向 力 处 于 平衡 状态 ,保持 飞行 器 质心 在 水 平面 内 运动 。 该 方程 组 适用 于 研 
究 飞 行 器 在 水 平面 的 机 动 飞 行 性 能 ,如 水 平 转弯 、 盘 旋 等 。 | | 
右 飞 行 器 作 无 侧 滑 盘旋 , 即 В= 0 (C=0), 则 上 式 可 进一步 简化 为 
п = Тсоѕ (0+4) – р 
mV 守 = TLsin (a+9?)+Lilsiny р 
i +Ljcospg=mg ) 


车 飞行 器 作 无 侧 滑 等 速 盘 旋 , 即 B= 0, 且 一 0, 起 (1.56) 又 可 简化 为 


30 








№ -a Е 第 1 章 。 飞行 器 质心 运动 方程 。 Џ 


Тсоз (44+ Ф) = р | 
mV = [Tsin +9 аи (1. 57) 


[Тіп (а Ф) + Г. |соѕ и = те |. 


方程 中 ， 若 考 虑 到 平 飞 中 不 太 大 ,可 以 略 去 推力 法 向 分 量 Tsin (а) 2х0, її Тсоѕ (аф) = 
T, 于 是 可 得 更 简化 形式 


TD | 
mV 社 = Lsin д | (1.58) 


[.с05 и = тр ) 
上 式 将 用 来 讨论 飞行 器 正常 盘旋 运动 特性 。 
对 于 某 些 轴 对 称 飞行 器 (如 空 - 空 导弹 ) ,要 求 在 水 平面 内 无 价 作 \ 带 侧 清 运 动 , 即 о 6 
0, 则 式 (1.55) 可 简化 为 


m И ==: 1605 (а Ф) сов Вр | 
пу = — Тсоѕ (xc 十 0)sin 8 十 C | - 59) 
Tsin (a 二 9) 十 L= Mpg 
2， 运 动 学 方程 
飞行 故 质 心 在 水 平面 内 运动 ,飞行 高 度 将 不 变 , 故 其 运动 学 方程 由 式 (1. 37) 简 化 为 
2 = Усоз Х 
1. 60 
4 ( ) 


Св == Vsin Х 

dt | 

3. 理想 操纵 关系 方程 | | 
飞行 器 质心 限于 在 水 平面 内 运动 , 故 可 除去 速度 垂直 方向 的 控制 ,保留 速度 水 平方 向 \ 正 


常 协 调和 飞行 速度 大 小 的 控制 关系 式 , 即 | 
в =0 (= 2,3,4) (1.61) 


具体 形式 由 飞行 状态 而 定 。 例 如 ,对 于 无 侧 滑 等 速 盘旋 ,其 理想 操纵 关系 可 表示 为 
8. =8=0 | 
ик =и=0 (5$, = $= 0) (1. 62) 
V үс | 


Я ЕКЗ ТАТ РЈ 5А) — ЕГ Н, ЛН (1. 55)、 式 (1. 60) 和 式 (1, 61) 组 成 。 式 


中 的 未 知 数 有 Ү,Х, І; У 4, В, м0, ,0, ,0 Ж 0, 共 十 一 О ,而 方程 仅 有 八 个 。 同样 的 理由 ， ВЯ 
究 质 心 运动 时 隐 含 的 三 个 力 佐 平衡 方程 LL=0,M=0, N==0, 确 定 了 a,B,x 与 舵 面 偏 角 
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”之 间 关 系 , 故 方程 组 是 封闭 的 。 


复习 思考 是 


1.1 研究 飞行 器 性 能 和 飞行 轨迹 特性 时 ,将 飞行 占 视 作 可 控 质点 来 处 理 的 基本 前 提 是 
什么 ? 

1.2 飞行 带 的 最 大 允许 升力 系数 主要 受 哪些 因 素 的 限制 ? 

1.3 说 明 零 升 阻力 系数 Co 、 升 致 阻力 系数 因子 A 随 马 赫 数 Ma 的 变化 规律 。 

1.4 何谓 飞行 器 极 曲线 ? 极 曲 线形 状 受 哪 些 因 素 的 影响 ? 

1.5 简要 说 明 涡轮 喷气 发 动机 的 速度 特性 、 高 度 特性 和 转速 特性 。 

1.6 说 明 常规 的 面 对 称 飞行 器 (如 飞机 、 飞 航 导弹 ) 飞 和 ТЕДА. 轴 对 称 飞行 
加 .直接 力 控制 飞行 器 的 飞行 操纵 又 有 什么 特点 ? 
| 1.7 试 导出 在 机 体 坐 标 系 Ozuyz 中 投影 的 质心 动力 学 方程 。 

1.8 试 寻 出 在 地 面 坐 标 系 Oxzeyszs 中 投影 的 质心 动力 学 方程 。 

1.9 分 析 机 体 坐 标 系 与 航 迹 坐标 系 之 间 的 相互 关系 ,并 导出 转换 矩阵 Ly。 

1.10 飞行 器 在 铅 垂 平面 内 作 非 征 党 曲线 飞行 时 ， 作用 在 其 上 的 外 力 如 图 1 - 30 所 示 。 
试 直接 按 图 示 列 出 质心 动力 学 方程 





, 图 1. 30 纵向 运动 时 作用 在 飞机 上 的 外 力 : 
“1.11 可 控 飞 行 器 为 什么 要 引入 四 个 理想 操纵 关系 式 ? 每 一 个 操纵 关系 式 代表 什么 
8 Х? 
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第 2 章 飞机 的 飞行 性 能 





本 章 所 述 的 飞机 飞行 性 能 (不 包括 机 动 性 能 ) 是 指 飞机 最 基本 的 一 些 定常 或 非 定常 直线 运 

动 的 性 能 。 可 以 将 飞机 作为 一 个 可 控 质心 处 理 ,用 第 1 章 中 建立 的 运动 方程 来 描述 。 按 不 同 
的 飞行 状态 ,飞机 的 飞行 性 能 包括 平 飞 性 能 .上 升 性 能 、 续 航 性 能 和 起 落 性 能 。 
”定常 直线 运动 是 指 运动 参数 不 随时 间 而 改变 的 运动 。 严 格 地 讲 ,定常 直线 运动 是 不 存在 
的 。 随 着 燃油 消耗 ,飞机 重量 将 不 断 减 小 ,从 而 飞机 的 速度 、 迎 角 会 随 之 变化 。 但 当 飞 机 的 运 
动 参数 随时 间 的 变化 十 分 缓慢 时 ,可 以 认为 一 段 时 间 内 运动 参数 不 变 , 则 称 之 为 “ 准 定常 > 运 
动 。 飞 机 的 平 飞 性 能 .上升 性 能 ,有 时 称 其 为 基本 飞行 性 能 ,就 是 在 这 个 假设 下 确定 的 。 

对 于 现代 高 速 飞机 ,由 于 在 爬升 过 程 中 速度 变化 较 大 ,此 时 的 上 升 性 能 需 用 非 定常 运动 来 
确定 。 飞 机 起 落 性 能 ,无 论 是 在 地 面 滑 跑 , 还 是 在 的 升 或 下 滑 过 程 中 ,飞行 速度 变化 较 大 ,其 性 
能 均 按 非 定常 运动 来 确定 。 | 

在 本 章 的 最 后 ,还 简要 介绍 无 动力 飞行 器 一 一 滑翔 机 的 飞行 性 能 。 


2.1 平 飞 性 能 


飞机 平 飞 运动 中 最 常见 的 一 种 运动 是 等 速水 平 直线 飞行 ,由 于 运动 中 飞机 运动 参数 均 不 


随时 间 变 化 , 夏 又 称 定常 平 飞 运 动 。 这 种 运动 无 论 是 军用 机 ,还 是 民用 机 都 占据 了 飞行 的 大 部 


“分 时 间 , 研 究 它 具有 重要 意义 。 飞 机 平 飞 性 能 的 好 坏 通常 用 飞机 最 大 平 飞速 度 Vs。 最 小 平 习 
速度 Vse 和 可 能 平 飞 的 速度 范围 来 评价 。 


2.1.1 定常 平 飞 时 的 运动 方程 


定常 平 长 时 ,dV/dt 二 0,dY/dt 二 7=0, 由 方程 式 (1. 44) 可 知 ,其 相应 的 运动 方程 为 
| Тсоз (а Ф) = Гр | | 
Г + Тѕіп (а ф) = те = № 
假设 推力 矢量 沿 着 机 体 轴 Oz 方 向 ,一般 情况 下 迎 角 足 够 小 ,上 述 方程 可 简化 为 
ТЕМ. 
и К 
可 见 , 飞 机 作 和 定常 水 平 飞行 时 ,推力 等 于 阻力 ,升力 等 于 重力 ,飞机 处 于 平衡 状态 。 这 种 近似 ， 
在 工程 中 确定 飞机 平 飞 性 能 时 是 允许 的 。 
满足 式 (2.1) 条 件 的 飞机 推力 , 称 为 定常 平 飞 需 用 推力 ,以 Ts 表示 。 飞 机 在 不 同 高 度 \ 不 


(2.1) 


19, 航空 飞行 器 飞行 动力 学 


同 速度 作 定 常平 飞 时 ， 需要 不 同 的 平 人 КАЛ. 
由 趟 (2 可知， 于 飞 壳 用 推力 实 奈 上 等 于 飞机 作 等 这 直 纺 平时 的 迎面 自力 ， ыы 


Ть = р = = Со 70/5 . 002770,2) 
其 相应 的 升力 为 

W =L= С, 55 63) 
式 (2.2) 除 以 式 (2. 3) ,得 到 


ЕЯ ЕО 
Е С | (2.4) 


式 中 升 阻 比 天 是 飞行 速度 V 或 Ma 的 函数 。 因 此 ， 在 给 定 飞机 重量 和 飞行 高 度 的 条 件 下 ， 平 
飞 需 用 推力 只 是 速度 V 或 Ma 的 函数 ,其 相应 的 曲线 称 平 飞 需 用 推力 曲线 。 

具体 的 平 飞 需 用 推力 曲线 ,在 重量 和 高 度 给 定时 可 按 如 下 步骤 计算 得 出 。 

中 给 出 一 系列 Ma ,并 算出 速度 V。 

(О 根据 平 飞 公式 算出 升力 系数 , 即 


ow oW 


б = 0V2S Ма? $ = Ма? 


le 


式 中 C= 二 2W/pSc? 为 常数 。 

@ 根据 飞机 极 曲 线 , 查 出 每 一 升力 系数 Ci 对 应 的 阻力 系数 Cp, 计算 出 相应 的 升 阻 比 K= 
С/С ЕЯ Cm 和 A 时 ,也 可 根据 公式 Cp 一 Cn 十 AC; 求 出 Co, 随后 算出 К. 

@ 根据 已 知 重力 和 每 个 Ma 下 的 ,算出 平 飞 需 用 推力 , 即 Ta 二 W/K。 

©) 以 У = Ма 为 横 坐 标 , ТА, 会 出 平 飞 需 用 推力 曲线 。 

Я: 计算 某 超声 速 歼 击 机 在 Н=8 km 高 度 上 飞行 时 的 平 飞 需 用 推力 曲线 。 其 原始 数据 
Шъ: 

Н=8 000 ш,5=23 п, =64 778 N。 由 标准 大 气 表 查 得 p==0. 525 2 kg/ mc 一 308 m/s。 


计算 得 po Le 
| г 


总 结果 见 表 2. 1。 平 飞 需 用 推力 曲线 如 图 2. 1 所 示 。 

由 表 2.1 可 知 ,飞机 在 一 定 飞行 高 度 作 等 速 直 线 平 飞 时 ,为 满足 平衡 条 件 式 (2. 1) ,一 定 的 
飞行 速度 必须 有 一 定 的 迎 角 和 一 定 的 推力 与 之 对 应 。 由 于 平 飞 所 需 升力 系数 随 Ma 的 增加 而 
减 小 ,所 以 迎 角 随 速度 增加 而 减 小 。 | 
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60 000 


40 000 
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图 2.1 飞机 平 飞 需 用 推力 曲线 
Ф 2.1 飞机 平 飞 需 用 推力 计算 列表 (H=8 km) 






ма уук: О Ма 


994 

















.36 
1.00 
‚1.21 
1.44 





~ 
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1. 平 飞 需 用 推力 曲线 的 组 成 
TY 的 变化 规律 从 本 质 上 讲 是 飞机 平 飞 时 阻力 D 的 变化 规律 。 将 飞机 总 阻力 分 成 零 升 阻 
力 和 升 至 阻力 两 部 分 ,于 是 


а С 5-95 АС 了 6V?3 


式 中 Ci 应 满足 平 飞 条 件 Cr = ЕЯ Ма= 1,0 = 328, 代入 上 式 得 
тб. s+ А, = KC Ma’ + К, i (2.5) 
рү“ 9 


式 中 系数 кете 对 于 给 定 飞机 ,WW,S 一 定 , 则 系数 K,,K; 仅 是 飞行 高 度 
>k | 
(或 压强 р). 
由 式 (2.5) 可 见 , 平 飞 需 用 推力 除 直 接 与 飞行 Ma 有 关外 ,还 与 高 度 、 零 升 阻力 系数 Cw 和 
升 致 阻力 因子 A М 的 变化 规律 有 关 。 所 以 ,在 不 同 的 飞行 速度 范围 和 不 同 的 高 度 范围 
内 , 平 飞 需 用 推力 曲线 随 飞行 速度 和 高 度 的 变化 也 不 尽 相 同 。 | 
2. 平 飞 需 用 推力 随 飞行 速度 (Ma) 的 变化 
为 便于 说 明 , 将 第 1 章 中 某 超声 速 飞机 的 零 升 阻力 系数 Co 和 升 致 阻力 因子 A 随 Ма 变 
化 曲线 重新 画 在 图 2. 2 上 。 当 飞机 在 一 定 的 高 度 
上 作 亚 声速 飞行 时 , Co, 和 A 基本 上 不 随 Ma 恋 
化 ,因而 , 零 升 阻力 D, 与 Ma 的 平方 成 正比 , 升 致 
阻力 2.5 Ma 的 平方 成 反比 。 飞 机 总 阻力 是 两 者 
之 和 , 随 Ma 变化 规律 如 图 2. 1 所 示 。 
其 变化 原因 可 解释 如 下 :飞行 Ma 较 低 时 ,由 
| 于 升力 系数 CL 较 大 , 升 臻 阻力 Di 在 平 飞 阻力 中 右 
0015 一 一 起 -.. Е 2) 主要 地 位 。 随 着 Ma 的 增加 ,Cz 逐 渐 降 低 , 升 致 阻 
Ma 力 Di 也 逐渐 减 小 ,而 零 升 阻力 D, 则 越 来 越 大 ,在 
某 个 飞行 Ma 下 ,两 者 恰好 相等 ,此 种 状态 飞机 的 
О Ti) Я 
阻 比 为 最 大 (为 Kw) , 见 图 2.1 中 a 点 状态 。 该 平 飞 状态 称 为 有 利 状态 ,相应 的 飞行 速度 和 迎 
角 分 别称 为 有 利 速度 Vw. 和 有 利 迎 角 cs 。 当 飞行 速度 超过 有 利 速度 后 , 零 升 阻力 大 于 升 致 阻 
力 , 并 逐渐 在 总 阻力 中 占 主要 地 位 , 随 Ma 逐渐 增加 。 
当 飞 行 Ma 超过 临界 Ma (Ma。.) 进 入 跨 声 速 范围 (Mo.< Ma<1. 2~1.3) 后 ,由 于 波 阻 的 
出 现 , 使 零 升 阻力 系数 Cn 开始 随 Ma 的 增加 而 急剧 增加 (通常 在 Ма=1. 05~1. 20 之 间 , 大 致 
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按 Ma 一 Ma 的 比例 变化 ) 。 这 种 造成 Ts 曲线 的 斜率 陡 增 的 现象 ,通常 称 为 声 障 。 为 了 突破 
” 声 障 ,除了 采用 大 推力 的 喷气 发 动机 外 ,还 需 采用 低 波 阻 气动 布局 的 飞机 。 故 除了 采用 大 长 细 
比 的 机 身 和 薄 翼 型 外 ,应 采用 小 展 弦 比 ,大 后 掠 或 三 角 翼 平面 形状 的 机 辟 等 。 随 着 Ma 继续 增 
”加 , 零 升 阻力 系数 Cm 随 Ma 增加 而 减 小 ,于 是 平 飞 需 用 推力 增加 又 比较 平缓 。 
当 飞 机 进入 超声 速 范围 (Ma>>1.2~1.3) 时 , 升 致 阻力 D; 因 升力 系数 越 来 越 小 , 故 在 总 阻 
力 中 所 占 比 例 也 越 来 越 小 ,总 阻力 中 主要 是 零 升 阻力 D 。 由 于 Chm 大致 与 /YMa 一 1 成 比 
例 ,之 后 大 致 与 1/Ma 成 比例 ,所 以 平 飞 需 用 推力 大 致 与 Ma 的 一 次 方 成 比例 继续 增加 。 
”3. 平 飞 需 用 推力 随 飞行 高 度 的 变化 = 
图 2.3 给 出 了 某 超 声速 歼击机 在 不 同 高 度 上 的 平 飞 需 用 推力 曲线 。 由 图 2. 3 可 见 , 平 飞 
需 用 推力 曲线 随 着 高 度 的 增加 而 向 右 移动 。 \ | 





№ 2.3 平 飞 需 用 推力 曲线 随 高 度 的 变化 


其 原因 是 ,对 于 给 定 的 飞机 (W 和 外 形 一 定 ) , 随 着 飞行 高 度 的 增加 ,系数 K。 减 小 ,K; 增 
加 ,这 样 零 升 阻力 越 来 越 小 , 升 致 阻力 越 来 越 大 ,从 而 导致 平 飞 需 用 推力 曲线 最 低 点 (Tr) 向 
右 移动 ,相应 的 有 利 马赫 数 Ma。.( 与 有 利 速度 Va 对 应 ) 将 随 高 度 增加 而 增 大 。 在 亚 声 速 范围 
内 飞行 时 ,由 于 最 大 升 阻 比 Kn 基本 上 为 常数 , 故 Ta 基本 上 不 随 高 度 变化 而 变化 。 随 着 高 
度 的 增加 ,Ma 逐渐 加 大 ,到 达 某 一 高 度 时 , 有 利 马 蔡 数 可 能 大 于 临界 马 替 数 , 即 Ма, > 
Mo。 。 在 此 情况 下 ,飞机 出 现 了 波 阻 ,使 得 总 阻力 增加 ,Ku 降低 ,造成 Tk.wo 增 大 ,因此 超声 束 
飞机 的 平 飞 需 用 推力 曲线 稍微 向 上 移动 。 

从 图 2. 3 上 还 可 看 出 ,在 超声 速 范围 内 , 随 着 飞行 高 度 的 增加 , 平 飞 需 用 推力 曲线 变 得 比 


较 平缓 。 这 主要 是 零 升 阻力 在 总 阻力 中 总 占 主要 地 位 , 且 随 飞行 高 度 增加 而 减 小 所 致 。 
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当然 ,飞机 能 否 实现 定常 平 飞 运动 ,还 
取决 于 发 动机 能 够 提供 的 推力 , 称 为 发 动机 
的 可 用 推力 T,。 第 1 章 已 介绍 过 它 同 样 随 
飞行 速度 和 高 度 变化 , 且 还 与 发 动机 工作 状 
态 ( 油 门 大 小 ) 有 关 。 飞 机 实现 定 直 平 飞 时 ， 
必须 使 可 用 推力 Т. ыы 
Ть, В 

Т, = а РЕ (2.6) 

按 上 述 条 件 ,就 可 确定 飞机 的 平 飞 性 能 。 工 
о 200 400 60 т. | 
ИВ”) 在 一 张 图 上 ,如 图 2.4 和 图 2. 5 所 示 。 前 者 


re А tp 上 H 上 AN 1 ,pl о м. + +7 = 


为 某 路 声速 人 外 推力 曲线 图 ‚а М ЖАН 
2.4 某 跨 声 速 飞机 推力 曲线 图 速 飞机 推力 曲线 图 


利用 推力 曲线 图 来 确定 飞机 飞行 性 能 的 方法 通常 称 为 简单 推力 法 。 








图 2.5 某 超 声速 飞机 推力 曲线 图 


2.1.2 最 大 平 飞速 度 Vw 


最 大 平 飞速 度 V。, 是 衡量 一 架 飞 机 飞行 速度 大 小 的 指标 ,是 飞机 性 能 的 主要 指标 之 一 。 
无 论 是 军用 机 还 是 民用 机 都 需要 大 的 Va ,不 过 对 于 歼击机 来 讲 更 为 重要 ,常常 是 以 V。 来 妃 
击 敌 机 ， 
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最 大 平 飞速 度 Vn 可 由 对 应 各 高 度 上 的 可 用 推力 曲线 和 平 飞 需 用 推力 曲线 在 右 方 的 交点 
来 确定 ,此 时 满足 实现 定常 平 飞 条 件 T, 二 Tk。 在 交点 右 方 即 V>V 区 域 ,T, < 之 Ts ,飞机 不 能 
保持 等 速 平 飞 ;而 在 交点 左 方 即 V<V。 区 域 ,T. >TR, 此 时 可 以 通过 关 小 ,油门 ,降低 T, 使 之 
等 于 Tk 来 实现 平 飞 ,但 速度 不 是 最 大 。 

如 果 飞 机 在 飞行 中 使 用 发 动机 加 力 状 态 , 则 因 可 用 推力 T, 加 大 ,T, 和 Tk 两 条 曲线 的 交点 
将 向 右 移动 ,Vx 随 之 增 大 ,如 图 2. 6 所 示 。 对 于 跨 声 速 飞机 ,在 声速 附近 ,飞机 阻力 ( 即 需 用 
推力 Te) 随 飞行 速度 急剧 增加 ;打开 加 力 状 态 后 ,Vx 增加 不 多 。 例 如 某 机 在 11 km 处 ,发 动 
机 在 最 大 工作 状态 时 , Ма. = 0. 97; 而 在 加 力 状 态 时 , Ma 仅 达 到 1. 12 (示意 图 见 
图 2.6(a))。 对 于 超声 速 飞 机 ,Vi 处 于 需 用 推力 曲线 变化 较 平缓 的 部 分 ;打开 加 力 状态 后 ， 
V。。 可 能 增 大 很 多 。 如 某 机 加 力 状态 时 Ман ЗК 2.05( 示 意图 见 图 2. 6(b) )。 


ri ~ 六 Е. ТА 






е 
- 
-- 
т 


(不 开 加 力 了; 





< у 
(а) 路 声速 飞机 (b) 超声 速 飞机 
图 2.6 У, Т, 增加 的 变化 
找 出 不 同 高 度 下 的 Vso, 画 出 其 随 互 的 变化 曲线 ,如 图 2. 7 所 示 。 其 变化 原因 可 由 实现 
定常 平 飞 条 件 的 关系 式 (2. 6) 得 出 。 


К 
Lp09 





Vx = (2.7) 


式 中 除 S 外 ， 其 他 三 个 参数 T, ,Co ,p 均 随 高 度 变化 。 对 于 跨 声速 飞机 ,在 接近 声速 时 , 随 高 度 


增加 ,声速 c 减 小 ,同一 飞行 速度 下 Ma 增加 , 波 阻 系数 较 大 ,加 上 T, 随 高 度 增 加 而 减 小 ,因而 
Vs 随 高 度 增加 一 直 减 小 (图 2. 7 中 虽然 Ma 在 中 低空 时 略 有 增加 ,由 于 c 下 降 显著 , 故 Vo 
仍 是 减 小 的 )。 

”对 于 超声 速 飞 机 ,Vs 应 在 超声 速 区 。 在 对 流 层 ( 太 <11 km) 内 随 着 高 度 增 加 ,同样 的 原 
因 声速 减 小 导致 Ma 漠 加 , 波 胃 系数 减 小 ,加 上 密度 减 小 ,其 乘积 (Cup) 减 小 起 主要 作用 , 堆 
Vox 随 高 度 增加 而 增 大 。 在 平流 层 内 ,声速 不 随 高 度 变 化 ,同一 飞行 速度 下 ,Ma 不 随 高 度 而 
变 , 故 波 阻 系数 不 变 ; 而 密度 仍 随 高 度 增加 继续 减 小 ,为 保持 平 飞 , 需 增 加 迎 角 ,阻力 系数 随 之 
增加 ,其 乘积 (Cop) 的 减 小 变 得 缓慢 ,了 ,又 继续 下 降 , 故 V。., 又 随 互 增加 而 减 小 。 | 
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(1) 跨 声 速 《 机 





图 2.7 最 大 平 飞速 度 随 高 度 的 变化 曲线 


实际 Vw 还 要 受到 其 他 一 些 因素 的 限制 。 如 超声 速 飞行 时 ,由 于 气动 力 加 热 , 飞 机 结构 温 
度 可 能 会 超过 允许 承受 能 力 ,必须 限制 温度 ,通常 可 通过 限制 Ma 来 实现 。 再 如 低空 大 速度 
飞行 时 ,气动 载荷 过 大 会 造成 飞机 结构 强度 受 损 ,必须 受到 限制 ,通常 可 通过 限制 go 来 实现 。 


2.1.3 最 小 平 飞速 度 Van 


最 小 平 飞速 度 是 指 飞机 在 某 一 高 度 上 能 作 定 直 平 飞 的 最 小 速度 。 可 由 对 应 各 高 度 上 的 可 
用 推力 曲线 和 平 飞 需 用 推力 曲线 在 左面 的 交点 来 确定 。 但 实际 的 Vi 会 受到 其 他 一 些 因素 的 
限制 ,主要 是 从 飞行 安全 考虑 ,飞机 在 低速 飞行 时 ,要 求 迎 角 较 大 ,此 时 的 升力 系数 能 否 满足 平 
飞 的 要 求 。 因 此 有 受 Crw. 限 制 的 理想 最 小 平 飞速 度 
| Г 2W 
Сла 
受 允 许 升力 系数 Ci ,限制 的 最 小 允许 使 用 平 飞速 度 


ГМ 
WE / (2.9) 


受 拌 动 升力 系数 限制 的 拌 动 最 小 平 飞速 度 


2W 
ЗЕ (2. 10) 
ЕС 05 | 





Ү nmin == (2; 8) 





Ё АЕ х №. у 
受 最 大 平 尾 偶 角 限制 的 最 小 平 飞速 度 
2W | 
(У а == © (C2. 11) 
С. „6 


以 上 的 升力 系数 限制 值 对 于 超声 速 飞机 ,是 飞行 Ma 的 函数 ,如 图 1. 5 所 示 。 因 此 ,确定 
最 小 平 飞速 度 时 只 能 采用 图 解法 。 具 体 步 又 是 :对 于 给 定 飞行 高 度 , 取 一 系列 Ma, 计 算出 平 
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И _ 
р9с° Ма" | 

得 Cg 一 Ma 曲线 ,随后 绘制 在 上 述 升 力 系数 限制 值 随 Ma 变化 曲线 图 上 ,如 图 2.8 中 арс 点 

的 连 线 。 连 线 与 最 大 允许 升力 系数 C ,曲线 交点 所 对 应 的 马赫 数 为 Ma , 即 图 中 的 ad 点 。 


飞 需 用 升力 系数 


(Св (2. 12) 





0.2 
0 0.2 04 06 0.8 10 12 14 16 
Ма 


Е 2.8 Mo 的 图 解 确定 
最 小 平 飞 速度 除了 与 上 述 升力 系数 有 关外 ,还 与 发 动机 可 用 推力 T, 有 关 。 一 般 情况 下 ， 
高 空 飞行 时 由 于 个 的 下 降 ,V 往 往 受到 T, 的 限制 ;在 低空 飞行 时 ,Vi 由 最 大 允许 升力 系数 
Ci ,来 确定 。 | | 


2.1.4 平 飞速 度 范围 


各 高 度 的 定常 平 飞速 度 范围 介 于 最 大 平 飞速 度 和 最 小 平 飞速 度 之 间 。 定 常平 飞 的 速度 - 
高 度 边界 称 为 飞行 包 线 。 
对 于 定常 平 飞 的 边界 图 的 确定 ,首先 将 实现 定 直 平 飞 条 件 式 (2. 4) 改 写成 


一 И, = () (2, 13) 


式 中 六 称 切 向 过 载 系数 ,为 飞机 上 的 切 向 可 控 力 与 重量 之 比 ,详细 介绍 在 第 3 章 。 | 

然而 按 式 (2. 13) 计 算出 飞机 在 每 一 个 高 度 上 不 同 Ma 的 n, 值 , 绘 成 曲线 如 图 2.9 所 示 。 
再 令 半 一 0, 得 出 二 曲线 与 横 轴 交 点 ,将 这 些 点 的 坐标 标 在 纵 轴 为 互 \ 横 轴 为 Ma 的 坐标 系 内 ， 
且 连 成 曲线 , 即 是 飞行 包 线 , 如 图 2. 10 所 示 。 最 后 将 Vsss 和 Vs 限制 条 件 附加 上 ,就 得 出 飞机 
可 用 飞行 包 线 ， 
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2.9 飞机 的 n= 二 /(Ма,Н) 8. 


20 
УУ. ‚Ма, „Н 


ак 2") 





82.10 飞机 的 飞行 包 线 


_ ив 


2.2 ЕЛ. .下 测 性 能 


_ 2.2.1 定常 直线 上 升 运动 方程 


此 时 dV/dt==0,d7Y/dt==0, 运 动 方 程式 (1. 44) 可 简化 为 
T= р + зп У 
L = Усоз 7 | 
显然 , 定 直 上 升 飞行 时 的 升力 比 定 直 平 飞 时 所 需 升力 小 ,因而 定 直 上 升 时 的 阻力 D 也 小 于 定 
直 平 飞 需 用 推力 TR 。 考 虑 到 定 直上 升 时 y 角 不 很 大 ,为 实现 定 直 上 升 , 上 式 可 改写 成 
Т, = Т + Ип У 
L=W | 
这 样 就 可 利用 推力 曲线 图 ( 见 图 2.4 和 图 2.5) ,来 确定 飞机 的 定 二 上 升 性 能 。 
定 直 上 升 性 能 通常 用 上 升 角 У, ЯЖ У, ЛЕ Н... ЯНЕ t. 和 上 升水 平 距离 К.Ж 
评价 。 


(2. 14) 
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2.2.2 定常 直线 上 升 运动 性 能 
1. 上升 角 7 和 最 大 上 升 角 Yo 


48 
由 方程 式 (2.14) 可 得 





(Т, — Ть) 
и 


7 = arcsin 一 arcsin г 一 arcsin 人 — к) (25.15) 


式 中 AT=T, 一 Ts 称 为 剩余 推力 。 从 推力 曲线 图 上 可 以 看 出 ,不 同 飞行 速度 ,其 剩余 推力 不 
同 。 飞机 在 АТ. ГЕН, ША | | 


шах 





. А 
7х = агсят 


对 应 的 飞行 速度 称 为 最 陡 上 升 速度 了 , ,该 速度 与 有 利 速度 Vs 十 分 接近 

2. ЯЖ У Яах ЕЯ У, | 

上 升 率 是 指 飞机 以 特定 的 重量 和 给 定 发 动机 工作 状态 进行 定常 上 升 时 在 单位 时 间 内 上 逢 
的 高 度 ,也 称 上 升 垂直 速度 ,以 V, 表 示 。 


у =9Н узіп у 
| di 
将 上 升 角 7 变化 公式 代入 ,上 式 又 可 表示 为 
人 
у, = = ЗЕР= | ку (2.16) 


飞机 的 上 升 率 V, 即 为 单位 重量 剩余 功率 SEP。 从 推力 曲线 图 上 可 得 到 任 一 给 定 Ma 下 剩余 推力 
AT, 通 过 计算 可 得 出 上 升 率 随 V ,日 的 变化 规律 。 每 一 条 曲线 最 高 点 代表 该 高 度 的 最 大 上 升 率 


= CATV ) ox | 
Ve W | (2.17) 


相应 的 飞行 速度 称快 升 速度 Vo。 一 般 情况 下 快 升 速 度 要 稍 大 于 最 陡 上 升 速度 , 即 V,. 之 V,。 

显然 ,对 于 歼击机 来 讲 ,上 升 率 是 一 项 重要 的 性 能 指标 。 上 升 率 高 ,表明 飞机 在 空战 中 能 
迅速 获得 高 度 优势 。 
由 于 剩余 推力 AT 与 飞行 速度 和 飞行 高 度 有 关 ( 当 油门 状态 一 定时 ), Vw 难以 用 
式 (2.17) 解 析 求 得 , 故 在 工程 计算 中 常 采 用 图 解 分 析 法 。 | 

Я: 已 知 某 机 重力 W=64 800 N, 试 按 图 2. 11 所 示 的 飞机 在 8 km 高 度 上 的 推力 曲线 , 确 
定 其 在 该 高 度 上 的 上 升 性 能 。 

按 表 2. 2 所 示 步 又 进行 计算 ,并 将 结果 列 于 表 中 。 再 将 结果 绘 出 AT~Ma МУ, Ма 
线 ,如 图 2. 12 和 图 2. 13 所 示 。 从 这 些 曲线 图 上 可 直接 求 出 定 直 上 升 运动 的 各 项 性 能 , 列 于 
表 2.3 中 。 最 后 可 得 飞机 的 快 升 速度 (对 应 Ma ) 曲线 和 最 大 上 升 率 随 高 度 的 变化 曲线 ,如 
图 2. 14 和 图 2. 15 ЖЖ, | 
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图 2.11 算 例 在 Н=8 km 上 的 推力 曲线 图 图 2.12 剩余 推力 随 Ma 变化 曲线 


表 2.2 上 升 性 能 计算 示例 
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# 2.13 上 升 率 随 Ma,H 变化 曲线 图 2,14 快 升 速度 (对 应 Ма, ) 随 高 度 变化 曲线 
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表 2.3 上 升 性 能 各 项 指标 (H=8 000 т) 


0. 875 270 


3. ВЯ 

ЕЕ 定 改动 机 工作 状态 能 够 保持 等 束 直 线 平 飞 的 最 大 
高 度 ,也 就 是 最 大 上 升 率 V, wx 等于零 的 飞行 高 度 , 以 日 wx, 表示 。 

由 推力 曲线 图 (如 图 2.4) 可 知 , 当 高 度 增 加 时 ,发 动机 可 用 推力 曲线 下 移 , 平 飞 需 用 推力 
曲线 右 移 。 飞 机 上 升 至 某 一 极限 高 度 ,可 用 推力 曲线 恰 与 需 用 推力 曲线 在 某 点 相 切 。 此 时 , 切 
点 处 AT=0, 因 而 Vs:= 0, 飞 机 只 能 以 一 个 速度 进行 等 该 极限 高 度 即 是 理论 静 升 
限 。 它 所 对 应 的 速度 在 通常 情况 下 接近 有 利 速度 V。。 

从 上 升 率 公式 可 见 ,者 改写 成 At 二 AH/V,, 则 当 
飞机 接近 理论 静 升 限时 ,由 于 V, 接 近 零 ,上升 某 一 段 
高 度 所 需 时 间 At 趋 于 无 穷 大 , 这 是 不 现实 的 。 为 此 
又 定义 实用 更 升 限 ， / 

实用 静 升 限定 义 为 飞机 以 特定 的 重量 和 给 定 发 
动机 工作 状态 作 等 速 直线 平 飞 时 ,还 具有 最 大 上 升 速 
率 为 5 m/s 或 0.5 m/s 的 飞行 高 度 , 以 Н ws 表示 
前 者 为 对 超声 速 飞机 的 取 值 ,后 者 为 对 亚 声 ИИ 
Би. = 

奉 已 给 出 了 如 图 2.15 所 示 的 V, ax 随 五 的 变化 
曲线 , 则 理论 静 升 限 Н, ЗЕ ЕУ Hw 从 图 
上 很 容易 确定 。 | 

4. 上 升 时 间 520 40 60 80 100 120 140 160 

如 飞机 按 最 大 上 升 挛 Vi 的 快 升 速度 上 升 到 预 | Fen"s ) 

_ 定 高 度 , 则 所 需 的 上 升 时 间 最 短 。 显 然 上 升 时 间 愈 вз 5 V 随身 的 变化 曲线 
短 ,性 能 愈 好 。 从 海平 面 ( 互 =0) 上 升 到 预定 高 度 的 
最 短 上 升 时 间 可 由 运动 学 方程 式 (1. 51) 得 出 





А 4 
С (2.18) 


式 中 V。 wx 是 飞行 高 度 的 函数 。 因 此 不 能 bd ИРИРРИИИНИЕИ min 
用 数值 积分 法 时 , 先 将 V, „СНУ 2 17У, СН), И 2. 16 所 不， 再 将 高 度 分 成 关 
干 个 小 区 段 AH， 则 第 ; i 个 区 段 上 升 时 间 为 
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[АН ү 
И | 


式 中 1/V, wx 取 i 区 段 的 平均 值 。 于 是 最 短 上 升 时 间 近 似 为 各 区 段 上 升 时 间 之 和 , 即 
= Pan = 2 ) (2. 19) 
式 (2. 18) 的 精确 积分 应 是 图 2. 16 АРИЯ, 而 式 (2. 19) 则 是 用 各 区 段 AHH; 的 梯 
形 面积 来 代替 , 故 为 近似 值 。 但 在 工程 计算 时 ,只 要 取 有 限 个 区 段 进 行 计算 就 可 得 到 满意 结 
果 。 最 后 可 画 出 上 升 时 间 : 随 五 的 变化 曲线 ,如 图 2.17 所 示 。 图 中 直线 即 为 理论 静 升 限 。 


| | 





АЕ == 





В 2,16 1/У, в 随 瑟 变 化 曲线 图 2.17 .上 升 时 间 t 随 HH 的 变化 曲线 


П ЕЯ ный 可 知 , 飞 机 应 按 每 个 高 度 的 V. sx 上 升 ， 而 本 其 相对 应 的 《和 了 速 
度 即 快 升 速度 Vs 也 是 随 高 度 变 化 的 , 见 图 2.44。 因 此 飞机 在 上 升 过 程 中 ,有 速度 梯度 存 
在 , 即 a | 

de dy dt 1 а, 

dH чан У, @ 
这 就 意味 着 上 升 过 程 中 有 加 速度 dV,./dt 存在 , 即 有 动能 变化 。 而 确定 twis 时 的 Vmx 则 是 按 
定常 假设 确定 的 。 因 此 ,对 于 低 亚 声速 飞机 来 说 ,其 快 升 速度 Vs 随 高 度 变化 很 小 , 按 定常 假 
设 确 定 最 短 上 升 时 间 有 一 定 精度 。 但 对 高 机 动 性 飞机 ,例如 超声 速 歼击机 在 上 升 过 程 中 快 升 
速度 Vo. 变化 的 影响 ,必须 加 以 考虑 ,也 就 是 必须 考虑 动能 变化 的 影响 。 

5. 上升 水平 距离 | 

飞机 从 海平 面 以 最 大 上 升 挛 上 升 至 预定 高 度 所 经 过 的 水 平 距离 ,以 及. 表示。 由 运动 学 方 
程式 (1. 51) 可 得 | 














(2. 20) 


К. = |, сої Yd (2; 
Ж у= агсвіп 35 А АТ 随 高 度 而 变 , 所 以 Y 亦 是 飞行 高 度 的 函数 。 вжо 21) 亦 只 能 用 数 
сне. 
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2.2.3 非 定常 上 升 运动 性 能 


对 于 超声 速 飞 机 ,由 于 上 升 过 程 中 飞行 速度 随 高 度 变 化 较 大 ,用 2. 2.2 节 介 绍 的 方法 计算 
上 升 性 能 ,会 引起 较 大 的 误差 , 故 必须 计 及 上 升 过 程 中 速度 变化 ( 即 动 能 变化 )。 此 时 ,可 认为 
飞机 作 非 定常 直线 上 升 运 动 , 其 运动 方程 采用 式 (1. 46) 的 简化 形式 , 即 


Wdy _ tt 


g dt (2:00. 


1 = № 
1. ЕЯЖ 
由 式 (2. 22) 中 第 一 式 两 边 来 以 V ,并 注意 到 AT=T,—D,V, = =Vsin 7, 则 考虑 动能 


_9Н АТУ ау? 
едЕ (2.23) 
2 
式 中 六 可 改写 为 
ау _ dv: dH _ аут 
dt ана dH 
代入 上 式 后 得 
у, = 217 = у (2.24) 
ры 1 1 
1d _ У dV 
式 中 V; 一 为 未 计 及 动能 变化 的 定常 上 升 率 ，X 为 考虑 动能 变化 所 引起 的 修正 系数 。 考 


虑 动能 变化 的 上 升 率 等 于 定常 上 升 率 乘 以 修正 系数 ,将 式 (2. 23) 改 写成 如 下 形式 ， 
Ату ан, ау 

"У dt а (28) 

可 以 看 出 ,等 式 左边 表示 单位 飞机 重量 的 剩余 功率 ;右边 第 一 项 表示 位 能 变化 率 ,第 二 项 表示 


动能 变化 率 。 当 加 速 相 升 时 ， 即 9V УЕ 1, V,<V: 。 这 是 因为 加 速 隐 升 时 ,有 一 部 
分 发 动机 晋 余 功率 转化 为 飞机 的 动能 ,余下 转化 位 能 的 功率 减少 了 ,上 升 角 就 减 小 ,所 以 飞机 
的 实际 上 升 率 就 比 定常 上 升 率 小 。 当 减速 妥 升 时 , 即 9 为 负 值 ,> 1, 故 V.>V; 。 这 是 因为 在 


减速 息 升 中 ,有 一 部 分 动能 转化 为 飞机 的 位 能 ,上 升 角 加 大 ,飞机 实际 上 升 率 就 大 于 定常 上 升 率 。 
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2. 上升 时 间 
式 (2.25) 表 明 , 飞 机 在 上 升 过 程 中 所 具有 的 剩余 功率 , 既 可 用 于 提高 飞机 的 位 能 ,也 可 增 
加 飞机 的 动能 。 如 假设 飞机 在 上 升 过 程 中 总 能 量 不 变 , 即 没有 能 量 损失 ,总 能 量 始终 等 于 位 能 


EY DAN PD 工 m 1 | 


工 OS Е Би 十 | - 方 - Ир) у Аи ы. 
和 动能 之 和 , 且 能 相互 转换 , 则 在 此 情况 下 ,飞机 所 具有 的 总 能 量 为 





о Аи 
2 Е 


飞机 单位 重量 所 具有 的 总 能 量 用 五 .表示 , 则 为 





з а (2.26) 
| 28 
因为 它 的 单位 与 高 度 单位 相同 , 故 及. 又 称 为 能 量 高 度 相应 的 变化 率 为 
| (2.27) 
比较 式 (2.25) 和 式 (2, 27), 得 
іН. АТУ, 
dt VW в 
由 上 式 积 分 可 得 最 短 上 升 时 间 
H., АН. 
с тіп = М үт. (2.28) 


фу ОН), БИ БЕН 02. 18) 相 比 ,公式 的 形式 是 相同 的 ,差别 仅 在 
于 动能 变化 的 上 升 时 间 应 按 能 量 高 度 计算 。 同 样 ,具体 计算 仍 只 能 用 数值 或 图 解 积分 进行 。 

3. 最 快 上 升 轨迹 | Е 

飞机 从 一 个 速度 、 高 度 上 升 到 另 一 个 速度 、 高 度 的 最 快 轨迹 ,是 一 个 优化 问题 。 这 里 仅 用 
近似 方法 来 确定 。 如 果 飞 机 在 上 升 过 程 中 ,在 每 个 能 量 高 度 ( 即 每 个 速度 、 高 度 ) 上 ,用 最 大 上 
рж у ss 候 升 , 则 式 (2. 28) 表 明 ,飞机 肯定 上 升 最 快 。 因 此 只 要 绘 出 以 高 度 吾 和 马赫 数 Ma 
为 函数 的 等 五 .曲线 族 和 等 Vi 曲线 族 , 两 族 曲线 相 切 点 所 形成 的 轨迹 即 是 最 快 上 升 轨迹 。 
具体 的 确定 方法 简要 叙述 如 下 ， 

ФЕЯ Ма, H 变化 曲线 ( 见 图 2. 13) 上 作 水平 线 , 读 出 与 曲线 相交 的 各 点 上 的 
Ма, На ААУ; 曲线 族 ,如 图 2.18 所 示 。 = 

@ 3% (2. 26) 计 算得 等 及 .曲线 族 , 也 给 在 图 2.18 Е, Е 

Э 在 图 2.18 НА НАРА СЕВ) ,使 其 与 各 等 V; 曲线 相 切 。 
显然 , 切 点 上 的 УС 值 为 在 该 能 量 高 度 和 Ma 上 的 最 大 可 能 值 Vi; 

НИИ У: „НОП ИУ; 一 瑟 曲 线 ,用 图 解 积 分 法 按 式 (2. 28) 可 计算 出 
最 短 上 升 时 间 。 = | 

О 连接 各 切 点 , 即 得 所 求 的 最 快 上 升 轨迹 。 图 2. 18 中 画 出 了 从 海平 面 高 度 以 一 定 的 Ma | 
(A 点 ) 上 升 到 给 定 终点 B 所 经 的 最 短 时 间 轨 迹 。 很 明显 ,图 2. 18 反映 的 是 亚 声速 飞机 的 
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| 对 于 超声 速 飞机 ,在 从 亚 声 速 到 超声 速 飞行 过 程 中 ,由 于 上 升 率 变化 较 大 ,出 现 两 个 峰值 

等 ,如 图 2. 19 所 示 。 因 此 绘制 的 等 V* wx 曲 线 不 很 规则 ,再 加 上 路 声速 区 飞行 时 阻力 陡 增 ,发 
动机 可 用 推力 可 能 处 于 临界 状态 , 故 最 快 上 升 轨 迹 在 亚 声 速 和 超声 速 区 可 仍 按 每 个 能 量 高 度 
上 的 最 大 上 升 率 V*mx 爬 升 ;在 路 声速 区 可 以 下 降 加 速 飞行 ,让 飞机 尽快 通过 。 其 上 升 轨迹 如 
Е 2. 20 Чат. | 


| v=0 ms 


Г 23 
WW № 
| И паника 


0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0. 1.0 11 
Ма 


VV/(m*s ') 





图 2.18 亚 声速 飞机 最 快 上 升 轨迹 示意 图 图 2.19 айии ЯЖ Ма, ноне 


显然 ,这 种 最 快 上 升 轨迹 在 实际 飞行 过 程 中 有 时 难以 控制 。 如 图 中 实际 的 超声 速 飞机 最 
佳 上 升 轨迹 ,可 以 先 按 等 Ma 以 亚 声速 Ma = 0.75 Е Н=7 800 п 再 下 降 加 速 通过 阻力 


陡 增 的 跨 声速 区 ,一 直下 降 到 НЕТ 500 m, 速 度 增 至 Ма 1.25, ЖЕЛЕ Н=12 600 т, 


Ma 加 大 到 2. 28, 再 以 等 Ma ВЯ НЫ17 800 m 高 度 。 可 见 其 实际 最 佳 上 升 轨迹 与 最 快 上 逢 
轨迹 是 接近 的 。 


49 


С 航空 飞行 器 飞行 动力 学 





图 2.20 起 声速 飞 机 最 快 上 升 轨 迹 示 :意图 
2.2.4 Е 


| 飞机 的 飞行 轨迹 向 下 倾斜 ,但 倾斜 度 不 大 的 接近 直线 的 飞行 称 为 下 滑 。 确 定 下 滑 时 经 过 
的 水 平 忠 离 下滑 角 和 下 滑 时 间 等 ,对 于 计算 续航 性 能 和 着 陆 性 能 有 重要 意义 。 此 时 的 轨迹 倾 
角 7Y<0， | 

这 里 假设 飞机 的 定常 下 滑 是 等 速 直 线 运动 ,下 滑 角 不 
变 , 此 时 发 动机 处 于 慢车 状态 ,发 动机 推力 近 于 零 。 其 运动 
方程 由 式 (1. 48) 可 简化 为 
р = Wsin У 
Г = Усоз 7 
即 气动 力 刚好 与 重力 平衡 , 即 R==W, 如 图 2. 21 所 示 。 于 是 


ун, д, лл АА тг 


(2529) 





РА И ІНН 75. 
у | а (р _ 2 
н 7 = arctan т“ arctan = arctan К (2.30) 
РЯ РН ТР Н, РН Кт 


2.21 定常 下 滑 时 的 力 平衡 关系 ”过 的 水 平 距 离 为 
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Н _ | | 
可 见 , 从 一 定 高 度 开始 下 滑 ,Re 的 大 小 取决 于 升 阻 比 ж КЛИ ,状态 下 滑 , 则 下 滑 角 最 
小 ,所 经 过 的 水 平 距 离 最 长 。 


下 滑 时 由 于 Ts:0, 故 飞机 下 降 率 为 
У, =— (2. 32) 


式 中 下 清 速 度 可 由 力 的 平衡 方程 求 得 , 即 


Г 
У — |с (2.33) 





А Св =УСь-+ 十 C2 ,为 空气 动力 系数 。 飞 机 以 状态 下 滑 , 其 下 滑 速度 为 有 利 速 度 V。。 
王 滑 时 间 可 由 王 滑 速度 水 平分 量 除 以 下 请 时 经 过 的 水 平 束 离 得 


К, 





Е Vuacos 7 (2 и 
如 果 下 滑 时 要 考虑 发 动机 推力 , 则 可 近似 地 用 Cp 代 替 上 述 各 式 中 的 Co 进行 计算 , 即 
C7 一 Cp е Ст 


式 中 Ст=2Т,/0У 5, 


2.3 定常 飞 f i 状态 及 其 与 操纵 的 关系 


2.3.1 平 飞 范围 的 划分 


在 2.1.4 市 确定 的 飞行 包 线 内 ,飞机 可 以 作 定 党 直线 平 飞 、 直 线 加 减速 平 飞 和 定常 直线 上 
升 等 各 种 状态 的 飞行 。 这 些 飞 行 状态 的 实现 或 改变 是 由 驾驶 员 通 过 操纵 油门 大 小 和 改变 飞机 
迎 角 的 大 小 来 完成 的 。 实 现 上 述 飞 行 状态 的 操纵 方法 与 飞机 所 处 的 平 飞 范围 有 关 。 

常 把 飞行 包 线 分 为 第 一 平 飞 范围 和 第 二 平 飞 范围 ,如 图 2. 22 所 示 。 其 分 界 点 相应 于 最 大 
剩余 推力 AT 所 对 应 的 最 陡 上 升 速度 V,.。 由 于 一 般 情况 下 V, 与 有 利 速度 Vo 接近 ,所 以 常 
以 有 利 速度 Vo (或 Ma ) 作 为 划分 第 一 和 第 二 飞行 范围 的 分 界 点 。 各 飞行 高 度 上 的 有 利 速 
度 连 线 如 图 2. 22(a) 上 虚线 所 示 ,将 飞行 包 线 分 为 两 个 区 。 在 有 利 速 иерей 


Tx 曲线 正 斜率 段 ) 称 为 第 一 平 飞 范围 ;在 有 利 速度 曲线 左 方 区 域 (相当 于 Te 曲线 ды 
为 第 二 平 飞 范围 。 | 


显然 ,在 第 一 平 飞 范围 内 , 若 飞 机 由 高 速 平 飞 转 到 低速 平 飞 时 (图 2. 22(b) 中 1 点 至 
1 点 ) , 则 需 增 大 迎 角 和 减 小 可 用 推力 ,此 时 避 驶 员 应 同时 后 拉 驾 驶 杆 和 油门 杆 ; 奋 飞 机 由 低速 
平 飞 转 到 高 速 平 飞 时 (图 2.22(b) 中 1 点 至 1 点); 则 必须 减 小 迎 角 和 增 大 可 用 推力 ,此 时 驾驶 
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员 应 同时 向 前 推 驾驶 杆 和 油门 杆 。 这 种 操纵 动作 符合 驾驶 员 操纵 习惯 , 故 第 一 平 飞 范围 属于 
正 操纵 区 。 然 而 ,在 第 二 平 飞 范 围 内 ,操纵 动作 却 不 同 。 同 样 飞机 由 高 速 平 飞 转 到 低速 平 飞 时 
(图 2.22(b) 中 2 点 至 2 点 ) ,驾驶 员 要 拉杆 以 增加 迎 角 , 同 时 推油 门 杆 以 增加 发 动机 可 用 推力 

T, ,达到 与 平 飞 需 用 推力 人 相等 ,实现 等 速 平 飞 ;而 飞机 由 低速 转 到 高 速 平 飞 时 (图 中 2 点 至 
2 点 ), 则 驾驶 员 应 前 推 驾驶 杆 和 后 拉 油门 杆 。 这 种 操纵 动作 与 驾驶 员 操纵 习惯 相反 , 故 第 二 
平 飞 范围 属于 反 操 纵 区 。 





(a) 飞行 包 线 (b) 划分 的 依据 


图 2.22 平 飞 范围 区 的 划分 


对 于 超声 速 飞 相 Н 22 0 6 У КН 8 пч ёр. 特性 
i 2и НУ 25 Р ВЕРН, У КЛ 27 Тя 


对 于 超声 速 
行 高 度 上 与 7, 曲 线 出 现 几 个 交点 。 如 图 2. 23 所 示 的 是 某 机 Н = 17 km 的 推力 曲线 图 。 图 
中 每 个 交点 对 应 一 个 平 飞 速度 ,其 中 Mas 和 Mas 分 别 为 亚 声速 区 最 小 和 最 大 平 飞速 度 , Mac 
和 Map 分 别 为 超声 速 区 最 小 和 最 大 平 飞速 度 。 因 而 在 飞行 包 线 上 出 现 两 个 平 飞速 度 范 围 。 
对 应 每 个 平 飞 速度 范围 都 存在 一 个 相应 的 AT 和 最 陡 上 升 速度 y, 故 飞机 有 两 个 最 大 上 升 
Ж У, wax ,超声 速 区 的 上 升 紊 比 亚 声 速 区 的 大 。 按 理论 静 升 限定 义 , 飞 机 将 有 两 个 理论 升 限 ， 
超声 速 区 的 理论 升 限 比 亚 声 速 区 的 高 得 多 。 同 样 的 超声 速 平 飞 区 也 可 被 相应 的 最 陡 上 升 速率 

V; 分 成 两 个 区 ,其 右面 为 正 操纵 区 ， 左面 为 反 操 纵 区 。 当 然 , 随 着 飞行 高 度 增 加 到 某 一 高 度 

后 , 亚 声 速 平 飞 区 将 消失 ,飞机 内 能 用 超声 速 飞行 。 

一 般 来 说 ,在 高 空 超声 速 飞 行 时 ,由 于 有 较 大 的 速度 和 高 度 储备 ,在 反 操 纵 区 飞行 危险 不 
大 , 虽 会 导致 高 度 损 失 , 但 还 来 得 及 补救 。 但 在 低空 低速 飞行 时 ,在 反 操 纵 区 飞行 就 比较 危险 ， 
故 第 一 平 飞 范围 成 为 低空 低速 时 实际 使 用 的 平 飞 范 围 ,有 利 速度 МААЕ ИЕ 
最 小 允许 平 飞速 度 。 


性 曲线 的 变化 可 能 在 某 些 飞 
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(b) 飞行 包 线 
图 2.23 某 超声 速 飞机 平 飞 范围 区 的 特点 
2.3.2 飞行 状态 与 操纵 的 关系 


І. ЖЖ КА _ | | 

所 有 位 于 平 飞 需 用 推力 从 曲线 上 的 每 一 点 ,都 表示 飞机 在 某 高 度 上 的 等 速 平 飞 所 需 推 
力 , 即 是 阻力 ,并且 都 有 一 定 的 平 飞 迎 角 和 平 飞速 度 与 之 对 应 。 在 同一 个 高 度 上 , 若 改变 油门 
位 置 , 则 可 用 推力 曲线 T, 将 上 下 移动 ,与 平 飞 需 用 推力 曲线 交 于 不 同 的 点 。 这 些 交点 处 , 因 满 
足 平衡 条 件 Т, = Ts,L= W, 所 以 飞机 能 实现 不 同 速度 的 等 速 平 飞 状态 , 故 平 飞 需 用 推力 曲 
线 可 称 为 平 飞 状态 曲线 。 | 

下 面 进一步 讨论 飞机 定 直 平 飞 状态 的 运动 特性 。 当 飞机 在 正 操纵 区 定 直 平 飞 时 , 如 
图 2. 22 中 的 1 点 处 ,由 于 某 种 扰动 ,造成 飞行 速度 减 小 AVi<0, 飞 机 力 的 平衡 将 破坏 。 若 轰 
驶 员 仍 保持 原 有 操纵 状态 ( 即 驾驶 杆 和 油门 固定 不 动 ) ,由 推力 曲线 图 可 见 , 将 出 现 剩余 推力 
AT=T, 一 Ts>0, 飞 机 要 加 速 飞 行 , 其 加 速度 为 
dv АТ 


dt VW | 
故 其 趋势 定 使 飞机 加 速 平 飞 , 直 至 回 到 原来 的 平衡 状态 1。 同 样 ,扰动 引起 速度 增加 ДУ, 220, 
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则 出 现 剩 余 推 力 AT<<0, 飞 机 将 减速 平 飞 运动 , 直 至 回 到 原平 衡 状态 1。 因 此 , 正 操纵 区 的 各 
点 平 飞 状态 是 稳定 的 ,或 者 说 其 力 的 平衡 是 稳定 的 。 

而 飞机 在 反 操纵 区 定 直 平 飞 时 ,如 图 2. 22 中 的 2 点 处 ,同样 原因 造成 速度 减 小 AV; <0， 
飞机 力 的 平衡 状态 破坏 。 若 驾驶 员 仍 保持 原 有 操纵 ,由 推力 曲线 图 上 看 到 ,出 现 剩余 推力 
AT<0, 飞 机 将 要 继续 减速 运动 ,偏离 原平 衡 状态 2 会 愈 来 傅 远 。 扰 动 引起 速度 增加 AV; >20, 

则 剩余 推力 AT>>0 ,使 飞机 继续 加 速 运动 ,同样 偏离 原平 衡 状 态 。 因 此 , 反 操 纵 区 的 各 点 平 飞 
状态 是 不 稳定 的 , 即 其 力 的 平衡 是 不 稳定 的 。 

正 是 由 于 反 操 纵 区 力 的 平衡 状态 不 稳定 ,在 该 区 实现 不 同 速度 的 平 飞 操纵 ,必须 是 反 操 
纵 ; ЕСО ЧОМОНОМИНЕИИИЕ 


定常 上 升 状态 
а 驶 杆 的 情况 。 设 飞机 原 在 图 2. 24 中 的 a 点 处 平 飞 。 若 驾驶 员 只 推 驾驶 
本 使 升降 舵 下 偏 而 不 动 油门 , 则 经 过 一 短 斩 时 间 后 ,飞机 迎 角 由 о 减 小 到 a,， 按 平 飞 条 件 
ТЛ 7Т МЕЛ6 Г 偶而 不 ЩЕ, Ау тт Лт: НУ Ул) NU 用 四 ба УА Чо Я КГ! 


Усе ~， 飞 行 速度 则 由 V。 增 大 到 了。 由 于 未 操纵 油 门 ,6 点 处 T, 过 Ts ,剩余 推力 AT 为 


负 值 ,轨迹 倾角 7Y=arcsin а 0, 因此 飞机 处 于 V, 速 度 的 定常 直线 下 滑 状 态 。 若 驾驶 员 拉 


杆 使 升降 舵 上 偏 而 不 动 油门 , 则 经 过 一 短暂 时 间 后 ， 迎 角 由 а, 增 大 至 a ,速度 由 V, 减 小 至 V.， 
因 油 门 未 动 ,c ААТ, >Ть, np АТ 为 正 值 ,轨迹 倾角 y 盖 0, 因 此 飞机 处 于 以 速 ЖХ У. М 


Е ЯНА ЕЖА. 
再 讨论 仅 操纵 油门 杆 的 情况 ,同样 1 НЕВЫ. 设 飞机 原 在 图 2. 25 中 的 a 点 处 平 


飞 , 若 驾驶 员 只 推油 门 杆 加 大 油门 而 不 动 驾驶 杆 , 则 飞机 迎 角 和 飞行 速度 未 变 ,但 因 出 现 剩余 
推力 AT>0, 经 过 一 短暂 时 间 , 飞 机 将 以 原 速 度 V。 定 常 直线 息 升 。 相 反 ,如果 收 油门 杆 减 小 油 


门 而 不 动 驾 驶 杆 , 此 时 剩余 推力 AT<0, 经 过 过 一 短暂 时 间 , 飞 机 将 以 原 速度 V, 定 常 直 线 下 滑 。 





0 V VV ІМ 
6 2.24 驾驶 杆 操纵 时 飞行 状态 变化 2.25 油门 杆 操纵 时 飞行 状态 变 
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下 面 进一步 讨论 飞机 定 直上 升 , 下 滑 状态 的 运动 特性 。 由 简化 的 运动 方程 式 (1. 49) 可 知 ， 
定常 直线 运动 时 力 的 平衡 关系 为 | 
Т, = Ть Узш У | | 
(2. 35) 
І = 0 Г 
现 将 重力 的 水 平分 力 和 平 飞 需 用 推力 合 在 一 起 , 求 得 不 同 轨迹 倾角 的 推力 需 用 曲线 。 对 于 给 
” 定 7 角 ,由 于 Wsin 7 是 与 速度 无 关 的 常量 , 故 不 同 7 角 的 需 用 推力 曲线 仅 是 在 Ts 曲线 处 上 下 
移动 ,如 图 2. 26(a) 所 示 。 这 些 曲线 族 与 可 用 推力 曲线 了 ,相交 的 各 点 的 飞行 状态 , 均 满足 力 平 
衡 条 件 式 (2. 35) ,飞机 处 于 不 同 7 的 定常 直线 上 升 或 下 滑 状态 。 对 每 个 y 角 , 这 两 条 线 最 右 交 
点 对 应 的 速度 为 定常 上 升 或 下 滑 的 最 大 速度 。 随 着 y 角 增 大 ,上 升 的 最 大 速度 和 上 升 的 速度 
范围 均 在 缩小 。 这 些 结果 如 将 不 同 У 角 时 的 最 大 速度 转 绘 在 V, (垂直 速度 ) 和 Wi( 水 平 速度 ) 
平面 内 , 则 会 看 得 更 清楚 。 把 速度 矢 端点 连 成 光滑 曲线 ,如 图 2. 26 (b) 所 示 。 这 曲线 称 为 上 
升 速度 矢 端 曲线 ,也 称 上 升 极 线 ， 


Т, T+Wsiny у=15° 10°5° 全 





(а) 不 同 ? 角 的 推力 曲线 图 (b) 上 升 速度 矢 端 曲线 -10° 
”图 2.26 定 直上 升 、 下 滑 特 性 的 确定 图 


对 照 图 2.26(a) 和 (b) 可 知 , 矢 端 曲线 上 的 A 点 对 应 最 大 上 升 角 yu 状态 ,近似 为 第 一 和 
第 二 飞行 范围 的 分 界 点 。 矢 端 曲线 上 的 各 点 代表 飞机 处 在 等 速 上 升 状 态 ; 矢 端 曲线 以 上 的 区 
域 表 示 飞 机 处 于 减速 上 升 状 态 ; 矢 端 曲 线 以 下 的 区 域 则 表示 飞机 处 于 快速 上 升 状态 。 

利用 矢 端 曲线 讨论 定 直上 升 运动 的 特性 是 很 方便 的 。 在 第 一 飞行 范围 ( 正 操纵 区 ) ,观察 
矢 端 曲线 上 的 C 点 ,飞机 以 y 一 5" 作 定 直 上 升 运 动 ; 当 受 到 某 个 干扰 ,造成 AV>0 时 ,飞机 力 的 
平衡 状态 受到 破坏 , 若 驾 驶 员 保持 原 有 操纵 ,由 推力 曲线 图 可 见 , 出 现 剩 余 推 力 AT 一 个 一 
《Tr 十 Wsin У) <0, 飞机 将 处 在 减速 上 升 区 ,最 终 能 回 到 定 直 上 升 的 C 状态 。 当 扰动 引起 
AV<-0, 则 出 现 剩余 推力 AT>0, 飞 机 处 在 加 速 上 升 状态 区 ,最 终 也 回 到 C 状态 。 因 此 ,可 以 
说 第 一 飞行 范围 内 矢 端 曲线 上 各 点 的 定 直 上 升 状态 是 稳定 的 。 

如 果 欲 使 飞机 从 C 状态 转 至 下 状态 (7 =10" 的 定 直 上 升 状态 ) ,此 时 ,驾驶 员 只 需 拉 杆 即 


оо 
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可 实现 。 尽 管 在 操纵 瞬时 ,速度 尚 来 不 及 改变 而 位 于 图 中 D 点 ,但 由 于 D 状态 处 AT= 下 一 
(Tx 十 Wsin < 0 速度 减 小 ,飞机 处 于 减速 上 升 状态 ,最 终 会 实现 y*= 10* 的 定 直上 升 状态 。 这 
表明 在 第 一 飞行 范围 内 ,操纵 是 正常 的 。 | 

而 在 第 二 飞行 范围 ( 反 操 纵 区 ) 情 况 就 不 同 了 。 观 察 矢 端 曲线 上 的 了 点 ,飞机 以 y=15" 作 
定 直上 升 运动 , 当 受到 某 干扰 出 现 AV 之 0, 飞 机 力 的 平衡 状态 受到 破坏 ,驾驶 员 不 加 操纵 时 ， 
由 于 剩余 推力 AT 一 下 一 (T 十 Wsin 7)>0 存在 ,飞机 处 于 加 速 上 升 状态 区 ,最 终 偏 离 定 直上 
升 的 了 3 状态。 若 扰动 引起 AV<0, 则 出 现 剩余 推力 AT<0, 飞 机 处 于 减速 上 升 状态 区 ,最终 也 
偏离 原 B 状态 。 故 第 二 飞行 范围 内 矢 端 曲线 上 各 点 的 定 直上 升 状态 是 不 稳定 的 。 

在 该 区 内 欲 使 飞机 从 B 状态 转 至 A 状态 (7 = 20* 的 定 直上 升 状态 ) ,如 仍 按 第 一 飞行 范围 
的 操纵 方法 , 即 后 拉杆 , 则 在 开始 瞬时 速度 尚 来 不 及 改变 ,而 落 在 减速 上 升 区 的 下 点 ,因而 束 
度 继续 减 小 ,永远 不 可 能 进入 速度 较 大 的 A 状态 。 此 时 , 欲 实现 转 至 A 状态 飞行 ,可 以 推 杆 使 ， 
АЕ Л У 较 小 的 加 速 上 升 区 的 G 状态 ,然后 使 飞机 加 速 到 A 状态 速度 再 拉杆 。 可 见 ,在 第 
二 飞行 范围 内 , 按 正常 操纵 是 不 可 能 实现 预定 上 升 状态 改变 的 。 | 

综 上 所 述 , 由 于 第 一 和 第 二 飞行 范围 作用 于 飞机 上 的 力 的 平衡 状态 的 不 同 特性 ,使 保持 和 
改变 飞行 状态 的 操纵 规律 也 不 相同 。 在 第 一 飞行 范围 内 ,只 动 驾驶 杆 而 不 动 油门 ,飞行 状态 将 
由 定 直 平 飞 转 至 定常 上 升 或 下 滑 , 且 其 飞行 速度 相应 减 小 或 增 大 ;只 动 油门 而 不 动 驾驶 杆 , 飞 
行 状态 将 由 定 直 平 飞 转 至 定常 上 升 或 下 滑 ,但 其 飞行 速度 保持 不 变 。 只 有 同时 协调 操纵 驾驶 
杆 和 油门 ,飞机 才能 从 一 个 定 直 平 飞 状态 转 到 另 一 个 定 直 平 飞 状态 。 而 第 二 飞行 范围 内 ,各 定 
直 飞 行 状态 是 不 稳定 的 ,实现 不 同 状态 的 操纵 必须 是 复杂 的 反 操纵 。 因 此 ,为 了 安全 起 见 ,万 
其 是 在 飞机 没有 足够 的 高 度 和 速度 储备 的 情况 下 ,应 避免 在 反 操纵 区 飞行 。 
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2.3.3 定常 飞行 状态 的 主要 因素 分 析 


前 面 讨 论 的 平 飞 性 能 和 上 升 性 能 ,人 们 统称 为 飞机 基本 飞行 性 能 ,因为 这 些 性 能 主要 是 根 
据 推力 曲线 图 来 确定 的 。 气 动 布局 飞机 构 形 参数 的 改变 ,势必 会 影响 平 飞 需 用 推力 曲线 ;发 
动机 特性 改变 , 则 会 影响 可 用 推力 曲线 ,从 而 改变 推力 曲线 图 ,导致 飞行 性 能 的 变化 。 

从 已 经 引出 的 平 飞 需 用 推力 表达 式 





Р 2 
О е ЕА и 
2 5 К 
рУ“ 5 
2 
和 和 上升 率 表达 式 
АТУ (1, 1, 
К 


ШЛ, ХЕБ 、 推 重 比 T/ W 和 升 阻 比 K 等 综合 参数 对 性 能 影响 是 很 明显 的 ,而 且 这 些 

参数 对 飞机 机 动 性 能 也 有 重要 影响 ,因此 在 飞机 设计 时 特别 受到 重视 。 但 由 于 其 中 任 一 个 参 

数 的 改变 会 对 其 他 参数 产生 影响 ,因此 不 直接 讨论 这 些 综合 参数 , 仅 讨 论 每 个 单独 因素 的 影 
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对 于 超声 速 飞机 ,一 方面 由 于 高 速 飞行 特性 的 需要 ,要 求 有 较 小 的 机 喜 面积 ; 另 一 方面 由 
于 燃油 消耗 大 ,燃油 量 增多 ,飞机 重量 相应 增 大 ,使 得 翼 载 WW/S 大 大 增加 (从 低速 飞机 的 50~ 
60 kg/m? 增 加 到 300 kg/m? 以 上 )。W/S 对 飞机 飞行 性 能 的 影响 ,可 从 砚 和 S 对 飞行 性 能 
单独 影响 中 综合 分 析 得 出 。 | | 

3. 发 动机 推力 的 影响 | | 

发 动机 推力 增加 ,可 用 推力 曲线 T, 在 推力 曲线 图 上 往 上 移动 ,剩余 推力 A 增加 ,Vs 和 
V ,都 会 增加 ,对 改善 飞行 性 能 有 利 。 特 别 是 对 于 超声 速 飞 机 ,由 于 高 空 时 平 飞 需 用 推力 曲线 
比较 平坦 , 故 推力 增加 对 增 大 Vi 的 效果 更 加 显著 ,如 图 2. 30 И. 

但 必须 指出 ,推力 增加 必然 引起 发 动机 重量 的 增加 , 故 应 考虑 推 重 比 T/W 是 否 增加 才 有 
意义 。T/W 对 飞行 性 能 的 影响 ,应 从 荆 和 WW 对 飞机 性 能 的 单独 影响 中 综合 分 析 得 出 。 


ТА Т ТА 





(а) 16 = 


图 2.30 可 用 推力 增加 对 飞行 性 能 的 影响 


2.4 续航 性 能 


飞机 的 续航 性 能 包括 航程 和 航 时 两 个 方面 。 它 涉及 到 飞机 能 够 飞 得 多 远 、 多 久 的 问题 。 
对 于 军用 飞机 而 言 ,航程 远 表示 飞机 活动 范围 大 ,远程 作战 能 力 强 ,可 以 直接 威胁 敌人 的 深远 
后 方 ; 航 时 久 表 示 飞 机 留 空 活动 时 间 长 , 既 便 于 空中 机 动 ,又 能 减少 出 动 架次 。 因 此 续航 性 能 
是 飞机 重要 战术 技术 性 能 ,也 是 评价 飞机 性 能 好 坏 的 主要 指标 之 一 。 对 于 民用 机 而 言 ,航程 和 
航 时 则 影响 运输 的 经 济 效益 ,更 具有 重要 意义 。 

下 面 仍 然 只 介绍 军用 机 的 续航 性 能 ,民用 机 的 续航 性 能 集中 在 2.6 节 扼 要 介绍 。 

2.4.1 航程 和 航 时 的 基本 关系 式 

航程 R 是 指 飞 机 携带 有 效 装 载 ,在 标准 大 气 和 无 风情 况 下 , 沿 着 预定 航线 飞行 , 耗 尽 其 可 
用 燃油 量 所 经 过 的 水 平 距离 。 融 有 可 投放 副油箱 时 ,副油箱 内 燃油 耗 尽 后 应 投 掉 。 


航 时 : 是 指 与 航程 同样 条 件 下 , 耗 尽 可 用 燃料 量 所 能 持续 飞行 的 时 间 。 
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飞机 沿 预 定 航 线 飞行 ,一 般 包 括 上 升 . 巡 航 
和 下 滑 三 个 阶段 ,如 图 2. 31 所 示 。 因 此 航程 和 
航 时 应 是 三 段 分 别 的 航程 和 航 时 之 和 。 上 升 段 
和 下 滑 段 航程 \ 航 时 ,通常 只 占 总 航程 和 总 航 时 
的 10 % 左 右 , 且 计 算 方法 在 飞机 上 升 性 能 中 已 
介绍 过 ,因此 这 里 仅 介绍 巡 航 段 的 续航 性 能 。 
计算 航程 和 航 时 时 ,首先 应 确定 可 用 燃油 量 О, ,其 计算 公式 为 
| Q = Qi — (©, +0, +0: +0,) 
式 中 Qt 为 飞机 总 燃油 量 ,包括 副油箱 内 的 燃油 量 ;Q, 为 地 面试 车 和 飞机 滑行 所 消耗 的 燃油 量 ; 
Q, 为 着 陆 航线 和 着 陆 时 消耗 的 燃油 量 ;Q: 为 油箱 构造 原因 不 能 用 尽 的 剩余 燃油 量 ; О, 为 保证 
飞行 安全 的 备用 燃油 量 , 占 总 燃油 量 的 5 %~10 %。 这 些 燃油 量 均 为 质量 , 故 以 kg 计 。 


—+ А у == | гане A +t у 这 АД к 
其 次 确定 燃油 耗 油 量 。 下 面 引出 两 个 耗 油 量 的 概念 。 





图 2.31 典型 的 飞机 巡航 飞行 轨迹 


У НО ЛЕ Мм НЦ ЛО ЕН о 
1. 小 时 耗 油 量 和 千 米 耗 油 量 
小 时 耗 油 量 cf,(kg/h) 公 式 为 
беи (2.36) 
式 中 全 为 每 台 发 动机 推力 (N);ct 为 发 动机 耗 油 率 [kg/(N，h)]ii 为 飞机 上 发 动机 台数。 
千 米 耗 油 量 ск (Ке / km) 公 式 为 | 
cn = 5 = 95 (2.37) 
式 中 V 为 相对 地 面 的 飞行 速度 ,无 风 时 , 即 为 相对 空气 速度 。 | | 
考虑 到 燃油 消耗 ,飞机 重量 不 断 减轻 ,但 变化 缓慢 , 故 可 认为 每 瞬时 飞机 作 定 常 水 平 飞行 ， 


即 满 足 Т,= D,L=W,. 又 因 T, 二 NT;,7 为 发 动机 效率 系数 ,于 是 ct ,和 ceR 又 可 表示 为 











ОХ =. с Г. __ с 
са Т, сМ 


上 式 表明 co 和 ce 将 随 飞行 状态 、 发 动机 工作 状态 和 飞机 重量 的 改变 而 变化 。 图 2. 32 分 别 为 
某 发 动机 的 ci 和 с.к Н,Ма 变化 的 曲线 。 

2. 巡航 段 航程 和 航 时 的 基本 公式 

显然 ,飞机 巡航 段 的 航 时 和 航程 与 燃油 量 及 小 时 耗 油 量 ci . 千 米 耗 油 量 ci 有关 。 现 设 飞 
机 的 飞行 速度 为 VC(km/h) , 则 在 dt 时 间 内 消耗 燃油 40, = се, г, 相应 的 飞机 质量 减轻 了 ат, 
Вр dm = — dQr。 于 是 可 得 | 
| © бт __ ФУ (2.40) 


Cft Cft Бсү. 


dt 





飞机 经 过 的 水 平 距离 为 
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10 10 
H=0 km 


ca/(kg* h ) 
Сек (Ке • km ') 





(а) 小 时 耗 油 量 


图 2.32 ЖЖ сг. #0 сек 08 Н,Ма 的 变化 曲线 


ар = зае | (2.41) 
SCft SCIR 


巡航 段 开 始 时 飞行 重量 为 Wi ,终了 时 为 Wi ,将 式 (2. 38), 5 (2. 39) 代 入 上 式 ,并 在 


жит Ере Ел. Ы ~ У Сп У. ны 十 二 -全 ~ мы. 
~ 


范围 内 积分 ,得 到 巡航 段 航 时 和 航程 的 基本 公式 为 

| = |, = ВИ (2.42) 

Г аи _ Г УК dW 
WwW, Ср и, рс W 
Е Кс, 15 КАН ЭЕ сине, ИА КЕ. 

动机 工作 状态 ,巡航 段 航 时 和 航程 是 不 同 的 。 


К. =— (2.43) 





2.4.2 等 高 等 速 巡 航 时 的 航程 和 航 时 


1 给 定 高 度 与 速度 的 航程 和 航 时 。 
在 高 度 日 和 速度 V 都 给 定 的 情况 下 , 随 着 燃油 的 消耗 ,飞机 重量 不 断 减 小 ,为 满足 定常 
求 , 升 阻 比 K 和 耗 油 率 c! 应 随 重量 的 变化 而 改变 。 而 发 动机 效率 系数 7 主要 是 Ma , Н 


NY — 


平 飞 要 ; 
ИЕ ， 此 时 基本 关系 式 (2 42) 式 (2. 43) 无 法 解析 求 得 ,通常 采用 数值 积分 或 图 
图 解 积分 法 的 具体 步骤 如 下 : 
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DD 将 飞行 重量 由 Wi ~W, 分 成 若干 区 间 , 对 每 一 区 间 取 平均 重量 W,( 若 燃油 装载 量 小 于 
_ тб 35 0—40 %%, 则 可 以 不 分 区 间 , 整 个 巡航 眉 取 飞机 平均 重量 WW 一 和) 

@ 从 标准 大 气 表 查 得 给 定 高 度 上 的 密度 p 和 声速 ,计算 Ma=V/c ， 

ОС, pV?S 确定 每 一 个 W 值 下 的 Ci; 


@ 查 飞 机 极 曲线 ,确定 与 Ci 和 Ma 对 应 的 Cp, 计算 КС, /СЬ; 

О 计算 平 飞 需 用 推力 Te=W /К; | 

@ 根据 发 动机 工作 状态 ,估算 或 查 推力 有 效 系数 曲线 确定 少 计算 发 动机 推力 Т=Ть/ т; 
О 由 发 动机 油门 特性 曲线 ( 见 图 2. 33) , 查 出 对 应 Н, Ma, 了 值 的 耗 油 率 ct 和 相应 的 转速 ; 


@ 面 出 每 一 个 W НЕИТ М 曲线 ( 见 图 2.34)， 

@ 按 比例 近似 估算 图 中 阴影 线 内 面积 , 即 得 所 求 航程 Re | 

О 由 于 飞行 速度 V 保持 常 值 ,比较 式 (2. 42) 和 式 (2. 43) 可 知 ,巡航 段 的 航 时 可 直接 由 公 
2.1. =К./У 算出 。 | 


Н=11 km 


0.14 





图 2.33 某 发 动机 油门 特性 曲线 | 

例 : А КЛЕ Н = 11 km Е У=903 km/h 作 等 速 飞行 。 巡 航 开 始 时 飞机 重 
ШУ, =73 500 N, 巡 航 段 可 用 燃油 量 Qt =1 500 kg ,机 可 面积 S=23 m? 。 试 求 该 飞机 巡航 段 
的 航程 和 航 时 。 

采用 数值 积分 法 求解 。 巡 航 开 始 时 飞机 重量 为 Wi 二 73 500 N, 巡 航 结束 时 飞机 重量 应 为 

У, =, —0.. == 58 800 М 

”将 飞行 重量 分 为 两 个 区 间 В 73 500 М 和 66 150 N ,每 一 区 间 的 平均 重量 为 
W,。 = [(73 500 十 66 150)/2] М = 69 825 М 
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И’, ,= [(66 150 4- 58 800) /2] № = 62 475 № 
查 标准 大 气 表 得 | 
р = 0. 363 9kg/m ， с= 295.1 m/s 
经 计算 得 Ма= 0. 85; 查 有 关 的 特性 曲线 ,推力 有 
效 系数 /一 0. 9。 
随后 按 前 面 介绍 的 步 又 进行 计算 ,并 将 计算 过 
程 列 于 表 2. 4 中 。 最 后 得 巡航 段 航程 和 航 时 分 别 


nVK 





WW Ӯ, Д 
ў R。 - 0 у, Wis) = (6294700) km = 
| | 1 РТТ ау, ў 
2.34 巡航 段 航 程 示意 
图 确定 巡航 段 航程 示意 图 т 


ix = Ra/V = (1 333/903) В = 1. 476 В 


应 当 指 出 ,为 了 实现 给 定 高 度 、 给 定 速度 的 巡航 飞行 , 随 着 燃油 消耗 ,飞行 重量 不 断 减轻 ， 


— 


当 
驾驶 员 应 缓慢 地 推 杆 以 减 小 迎 角 ， 同时 逐渐 降低 发 动机 转 速 以 减 小 推力 ,使 飞机 保持 力 的 平 
衡 。 因 此 ,要 完成 这 样 的 操纵 ， 严格 保持 给 定 高 度 .速度 飞行 ,是 比较 困难 的 。 
表 2.4 巡航 段 航程 的 计算 









采用 数值 积分 法 






тх х9. 81 





ШЕ 69 825 0.266 | 0. 033 1 8 704 | 9 672 
ШЕ 62 475 0. 237 0. 030 7 896 | 8 774 0; 110 | 


2. 久 航 速度 和 远航 速度 
飞机 在 什么 高 度 和 速度 下 作 等 高 等 速 巡 航 飞 行 时 ,其 航 时 最 久 、 航 程 最 远 ,是 人 们 非常 天 
的 。 显 然 , 用 以 上 方法 求 得 的 航程 和 航 时 ,不 可 能 获得 最 大 值 。 从 图 2. 32 可 见 , 小 时 耗 油 量 


ПХ, 
1" ВУ о 显然 ,用 以 上 方 125 АЛ НУЛЬ ЛЕ 








ct 和 千 米 耗 油 量 cRy 对 每 一 个 飞行 高 度 都 有 一 个 (Bi mn 和 (crr) min o 故 等 高 度 上 的 最 入 航 


时 (h) 和 最 大 航程 (km) ,可 以 近似 按 下 式 确定 , 即 
0, je @. 


ts, = | = 
Б 《cr t я (с; К уя 
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式 中 Qt ,为 飞机 巡航 段 可 用 燃油 量 。 对 应 (cs) win 和 (csR) mm 的 飞行 速度 ,分 别称 为 某 高 度 的 
| 久 航 速度 Vimax 和 远航 速度 Ук пах о 
对 于 给 定 高 度 下 的 最 久 航 时 飞行 状态 ,从 式 (2. 42) 可 知 ,要 求 ct, 最 小 ,也 即 要 求 组 合 参数 


本 向 必须 最 大 。 若 不 考虑 c 和 7 的 变化 , 则 要 求 KK 最 大 ,相应 的 WW/K 最 小 , 即 平 飞 需 用 推力 


Tr 为 最 小 (TR „и М /К к) ,如 图 2.35 上 的 a 后 。 可见 飞 机 的 最 入 航 时 飞行 状态 就 是 有 利 飞 
行 状态 , 久 航 速度 У, „ДЕНА У... 
对 于 给 定 高 度 下 的 最 大 航程 飞行 状态 ,从 式 (2. 43) 可 知 ,要 求 cg 最 小 ,也 即 要 求 组 合 参 


ИСЕ РИК. ЕЖУ 4 和 7 的 变化 的 条 件 下 ,要 求 (Ky) =(1) ,在 平 飞 需 用 推力 
曲线 图 2. 35 上 对 应 于 6 点, 即 由 原点 引出 该 曲线 的 切线 的 切 点 。 与 该 点 对 应 的 飞行 状态 为 最 
大 航程 飞行 状态 ,相应 的 速度 为 远航 速度 Vi ww， 

超声 速 飞机 在 某 些 飞行 高 度 上 ,由 于 平 飞 需 用 推力 曲线 的 特点 ,由 原点 引出 的 直线 有 可 能 
与 平 飞 需 用 推力 曲线 两 次 相 切 ,得 到 两 个 切 点 ,如 图 2.36 中 互 = 15 000 т 的 情况 。 因 而 有 


两 个 最 小 千 米 耗 油 量 (cea) 。, 故 有 两 个 远航 速度 ,分 别 在 跨 声速 区 和 超声 速 区 。 





六 | А 


О И, 


L.max 


图 2.35 平 飞 需 用 推力 曲线 上 对 应 久 航 和 远航 速度 82.36 外 声速 飞机 T 和 Ctx 随 Ма 的 变化 曲线 


3. 远航 高 度 和 久 航 高 度 — 

由 图 2. 32 可 见 ,不 同 高 度 下 (cx)se 和 (cr,)ov 的 值 是 不 同 的 ,显然 高 度 不 同时 ,Re 和 
res 的 大 小 亦 不 同 。 因 此 如 何 确 定 飞机 等 高 等 速 巡 航 情况 下 的 最 大 可 能 航程 和 最 大 可 能 航 时 ， 
可 以 首先 求 得 Rss 和 ts 随 Н 的 变化 曲线 ,然后 取 其 最 大 值 ,如 图 2. 37 所 示 。 图 中 E, 玉 点 所 
对 应 的 横 华 标 即 为 最 大 可 能 航程 Rs。 和 最 大 可 能 航 时 xs wx, 对 应 的 纵 坐标 分 别 为 远航 训 
ВЕ Н, „ЯА Н... 

但 对 于 某 些 超声 速 飞机 ,由 于 对 应 跨 声速 和 超声 速 区 的 远航 速度 飞行 时 ,其 千 米 耗 油 量 
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cir 变化 较 大 ,如 图 2. 38 所 示 , 可 以 看 出 在 低 高 度 飞 行 时 (图 中 态 * 以 下 ) ,超声 速 的 (cg) mm 值 
超过 跨 声 速 的 (ctR》wi ;超过 某 高 度 五" 后 , 则 相反 。 因 此 对 于 这 类 飞机 要 增 大 巡航 段 的 航程 ， 
在 某 高 度 以 下 应 以 跨 声速 远航 速度 飞行 , 当 超 过 该 高 度 后 ,应 采用 超声 速 远航 速度 飞行 。 

20 000 





Н 14 000 
He 
12 000 
RE В RG GN 
' ! а 10 14 1.8 22 2.6 
О а К ах [i (Gra (kg 2 km ) 


图 2.37 确定 给 定 高 度 、 速 度 下 的 最 大 航程 图 2.38 超声 速 飞机 远航 时 的 (ccx)mm 随 五 变 化 曲线 


2.4.3 飞机 的 最 佳 续航 性 能 


上 述 讨论 的 最 大 航程 和 最 久 航 时 ,由 于 飞行 高 度 和 速度 选 定 后 始终 保持 不 变 ,因此 发 动机 
的 转速 和 飞机 的 升 阻 比 都 将 随 着 飞机 重量 变化 而 改变 ,以 满足 巡航 飞行 时 平衡 条 件 。 此 时 航 


时 和 航程 基本 公式 即 式 (2. 42) (о. 43) 中 ,组 合 参数 习 和 了 -不 可 能 始终 保持 最 大 值 , 换 句 


话说 ,飞机 气动 效率 和 发 动机 经 济 效益 的 发 挥 都 受到 一 定 限制 ,不 能 始终 处 于 最 佳 状态 。 如 果 人 允 
许 巡 航 飞行 中 飞行 高 度 随 重量 变化 ,同时 选取 最 有 利 的 飞行 速度 ,那么 有 可 能 获得 更 大 的 航程 和 
航 时 。 

对 于 安装 涡轮 喷气 发 动机 的 飞机 ,一 般 的 巡航 飞行 超过 11 km, 即 在 同 温 层 中 飞行 ,空气 
温度 不 随 高 度 变化 , 则 发 动机 耗 油 率 cy 和 发 动机 效率 系数 1 均 只 是 2 和 Ма 的 函数 , 即 

| | сн = чи = е (п, Ма) | 

| ni = mi = Р. (п, Ма) | 

根据 巡航 飞行 时 等 速 平 飞 条 件 ,考虑 到 Ts 和 工 均 与 密度 p 成 正比 , 故 飞 机 升 阻 比 也 只 是 

п 和 Ма 的 函数 , 即 


K 一 і Е Ўз (п,Ма) 


于 是 航 时 和 航程 基本 关系 式 在 给 定 转速 和 JMa 的 条 件 下 ,可 以 积分 得 出 , 妈 


nk Wi 
= lt = (2.44) 
&Cf1l ү, 
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т. Кеп Мар и, 
Bt 11 У, 


最 佳 航 程 和 航 时 取决 于 组 合 参数 一 和 了 一 ， 应 为 最 大 值 。 由 于 该 组 合 参数 仅 与 Ma Жи 


有 关 ， 因此 计算 最 大 航程 和 航 时 的 问题 就 变 成 选取 最 有 利 飞 和 Ма 和 最 有 利 的 发 动机 转速 7 
具体 的 计算 步骤 如 下 : 

Ф 给 定 一 组 发 动机 的 转速 n。 

@ 对 应 每 一 个 转速 给 出 一 组 Ma。 

G) 由 发 动机 特性 曲线 ,确定 与 n,Ma 相对 应 的 Ta 和 con。 

@ 估算 或 查 推力 有 效 系数 曲线 ,确定 т. 

О 按 下 面 公式 计算 Co, 即 


R= (2 


КМа 


а. ба. 
,11 fi (2. 46) 
рис Ма? $ 5_ рис! Ма* 5 


© 查 飞 机 极 曲线 ,确定 与 Co 和 Ma 相对 应 的 Ci, 计 算 К=С, /Сь. 
DD 计算 每 一 个 转速 # 下 各 Ma 55 а. 





Cp = 


|8 ,# а= е Ma) 曲 线 族 ( 见 图 2. 39(а)) 


© 找 出 每 一 个 转速 вме, авй кабыш). 和 相应 的 远航 马赫 数 
7. КМа 


Mon ws 并 绘制 { 人 一 
Cfllg 


| ~n 和 Mar или 曲线 ( 见 图 2. 39(b))。 


(02152) аан (2000) 。 值 和 对 应 的 转速 news。 该 转速 谓 之 远 

航 转 速 , 即 为 实现 最 佳 航程 所 选 定 的 转速 。 | 

曲 再 由 Мак „п 曲线 , 按 选 定 的 nn 定 出 Mar wx 值 。 该 Ma 谓 之 最 佳 远航 Ма, 即 为 实 
现 最 佳 航程 所 选 定 的 Ma。 

О 计算 巡航 段 最 佳 航程 ; 

飞机 在 Mar as 和 nie ws 下 巡航 飞行 ,高 度 没有 限制 , 随 着 燃油 的 消耗 ,飞机 重量 逐渐 减轻 ， 
每 一 瞬间 的 飞行 高 度 , 可 按 平衡 条 件 一 W 确定 , 妈 

2W 
Се Mak wx 
式 中 Ci 值 按 Co 和 Mar ws 从 极 曲线 查 得 。 根 据 上 式 算得 的 or 值 ， 杏 标 准 大 气 表 , 可 得 随 重量 
ЕН ЕН, НРУ 逐渐 减轻 ,pr 逐渐 减 小 , 故 飞行 高 度 缓慢 升 高 。 这 样 ,飞机 将 在 
不 需要 驾驶 员 操纵 、 自 动 等 速 变 高 的 状态 下 飞行 

类 似 地 可 求 得 最 佳 航 时 为 


(2. 47) 


Он = 


М == ми 
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1 „КМа 
Сеп8 ) 
1.0 
0.83 
0.8 
S 
S 
0.6 
0.4 
02 bd | 
0.75 08 0.85 0.867 0.9 0.95 1 
n 
Ws: 
KMa | KMa 
(a) 确定 1ш (6) 确定 е Ма, „т, 
\ Ceng 人 | Си 8 max.max 


图 2.39 最 佳 航程 和 相应 Ma、 发 动机 转速 二 的 确定 
тИ 
相应 的 转速 nx 称 久 航 转速 ,其 Ма, „КАВАЙ Ма. 

Я: 确定 某 喷气 式 飞机 巡航 段 最 佳 航程 。 已 知 巡 航 开始 时 飞行 重量 ПУ, =67 330 
时 飞行 重量 W, ==53 510 М, 5—23 m?。 为 清楚 起 见 ,可 按 表 2. 5 所 列 形式 进行 计 
算 。 最 后 得 巡航 段 最 佳 航程 为 


三 8, culn ШЕ 
Сп тах. тах У, 


67 330 
03.910 


Lnax. тах = ( (2. 49) 


|5.7х 3.6 х 295.1х In 


选 定 的 发 动机 转速 和 Ма 分 别 为 


) km = 1391 km 


Пр. пах = 0. 807 nnax 
Мар пах = 0. 83 
为 确定 巡航 飞行 高 度 , 由 选 定 的 发 动机 转速 ng „Я Мак wx, 查 发 动机 特性 曲线 ,得 
T8828 N; mi = 0. 903 
按 式 (2. 46) 计 算得 


2iT in, 2 х 8 828 X 0. 903 
Е = 


а ее 
Oe VG сро ОО 499; 1° х 0. 83* Xx 23 
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| VY САО АЕ 


查 飞 机 极 曲线 得 
(EU 2 
按 式 (2.48) 计 算得 
2, 1 2X67 330 ор /3 
了 
| 


2 | 2 X 53 510 к/т? — 0.287 8 калп 


Р Сс Ма 8 10.27 Х 295.12 х 0. 832 х 23 


查 标准 大 气 表 , 可 得 巡航 段 起 点 和 终点 的 飞行 高 度 分 别 为 
РЕ = 11.03 km, H, = 12.50 km 


2.4.4 最 大 活动 半径 . 


里 顺便 引出 最 大 活动 半径 的 概念 。 对 于 军用 战斗 机 来 说 ,飞机 由 机 场 起 飞 , 当 飞 到 目标 

空 完成 一 定 任务 后 ,还 要 回 到 原 机 场 ,飞机 所 能 达到 的 最 远 距离 称 为 飞机 最 大 活动 半径 。 显 
pit 6 指标 ,反映 飞机 能 远航 作战 的 范围 。 但 这 并 不 是 最 佳 航程 的 一 半 。 因 为 
飞机 在 空战 时 要 消耗 油 重量 Wi。, 投 掷 载荷 重量 W, 等 ,整个 巡航 飞行 段 有 重量 变化 。 

设 巡 航 段 开始 时 飞机 重量 为 Wi ,到 达 目 的 地 进行 空战 前 的 重量 为 W,, 则 空战 结束 后 的 
重量 为 W, 一 (Wi 十 W,) ,返航 巡航 段 结束 重量 为 W,。 其 中 WW, 为 待定 的 重量 ,可 由 出 航 巡 航 
段 和 返航 巡航 段 的 航程 相等 得 出 ,利用 式 (2.47) 可 求 得 


(5а. са 0: — (2:04) Шаа, 
Сапе та б У, Сұ тах, тах Е ү? 
因此 有 | 

№, 0, О.И 

и, У, 


由 此 得 到 确定 W, 的 二 次 方程 
— (И БИ), Я, = 0 
解 此 方程 ,并 根据 本 问题 的 物理 意义 取 正 根 , 便 得 


2 
У’. = ти Б у, (2.50) 


将 上 式 W, 替 代 式 (2. 47) 中 的 W,;, 于 是 最 大 活动 半径 为 


ие Wi _ 
人 > Си & тах. та i У. 5 
Етте ае я И", 2 ее 
#11 тах, тах 
= УЗВЕ — b У, У, 


Е У, «У, = 0 时 ,rmax 恰 为 航程 的 一 半 o 
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ЕН ЯВ ВЕ МЮ ЕВН ВОК — 
平 距 离 也 考虑 进去 。 


2.4.5 风 对 续航 性 能 的 影响 


有 风 时 ,地 速 V 和 空 速 V, 的 关系 如 图 2. 40 所 示 。 地 速 V 等 于 空 速 V, 和 风速 V, 的 矢量 

和 , 即 
М, У, 

空 速 与 地 速 之 间 夹 角 为 8, 风速 与 地 速 之 间 夹 
角 为 X。 作 用 在 飞机 上 的 气动 力 和 推力 内 与 
空 速 有 关 。 

在 讨论 航 时 时 ,是 确定 飞机 在 空中 飞行 的 
时 间 , 不 涉及 飞机 相对 地 面 的 运动 。 不 管 顺风 本 
还 是 逆风 ,只 要 保持 飞行 状态 ( 旦 ,Ma) 和 发 动 图 2.40 有 风 时 空 速 V。 和 地 速 V 之 间 关 系 
”机 工作 状态 (z) 不 变 , 航 时 就 是 确定 的 ,所 以 风 
对 航 时 没有 影响 。 

在 讨论 航程 时 ， 是 确定 飞机 相对 地 面 所 飞 过 的 水 平 距离 ， 显然 与 地 速 有 关 。 即使 飞行 状态 
和 发 动机 工作 状态 不 变 , 由 于 风 影 响 地 速 , 顺 风 、 逆 风 时 的 航程 是 不 一 样 的 。 

有 风 时 的 千 米 耗 油 量 由 下 式 确定 , 即 





ү 
КНН У = У, соѕ g 十 Vwcos Y。 顺 风 飞 行 时 ,风向 与 和 方向 一 9, Вр У=У, У, ИМК 
тї, ХИН 5 ВИНЫ, р У=У,-—У,. 

有 风 时 的 航程 一 般 表 达 式 为 

|， dW = |а 
т, (сев) 

Ш, УЛИ ЕИ, ЛАТ ВОВЕ 7 0, р АЕ М, 

下 面 再 讨论 风 对 活动 半径 > 的 影响 。 假 设 飞机 出 航 和 返航 时 , 风 的 速度 大 小 和 方向 保持 
不 变 , 如 出 航 时 为 逆风 ,返航 时 就 为 顺风 ,反之 亦 然 ;并 认为 无 风 时 的 千 米 耗 油 量 仅 与 飞行 重量 
成 正比 , 即 cir 二 AW,A 为 常数 , 则 有 风 时 的 飞机 千 米 耗 油 量 在 出 航 和 返航 时 应 分 别 为 


и \ 
Сұр Лу 一 ЕР 





(2. 52) 


У Crt 








Ср. у, AW 
(сев = TR TR 
У, 
| (2.53) 
(с ) гы СЕ. —с у. = AW 
{LR/tw у. ү ЕК у. ту. у. 
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根据 飞机 活动 半径 定义 ， 出 航 和 返航 航程 相等 为 简单 起 见 ,假设 空战 时 耗 油 重量 Wi .和 
НИНЕ И, =, 








Г же ж 


и, (CCER 7)hw у, (сғв) 


将 (ciR)aw 和 (ceR)w 式 代 人 ,并 积分 得 
У’. 25 Wi (让 ) Wi (+ ) 


于 是 有 风 时 的 飞机 活动 半径 为 
在 同样 假设 条 件 下 ,无 风 时 的 飞机 活动 半径 为 
озм 
по = n 
由 此 可 得 
г. = 1 - 95). (2.55) 


上 式 表明 ,由 于 风速 以 平方 形式 出 现 ， 对 于 现代 飞机 ， ВИ Vs/V。 不 大 , 故 风 对 活动 半径 
影响 较 小 , 且 与 风 的 方向 无 关 ， 


2.5 起 落 性 能 


起 飞 和 着 陆 是 实现 一 次 完整 飞行 必须 经 历 的 两 个 阶段 ,因此 ,飞机 除了 应 有 良好 的 空中 飞 
行 性 能 外 ,还 应 具有 良好 的 起 飞 和 着 陆 性 能 ,否则 也 会 给 飞行 安全 和 实际 使 用 方面 带 来 问题 ， 

飞机 的 起 落 性 能 主要 包括 :起 飞 距 离 . 起 飞 时 间 和 离 地 速度 ;着 陆 距 离 .着 陆 时 间 和 接地 速 
度 。 起 飞 和 着 陆 距离 的 长 短 涉及 到 对 机 场 范围 大 小 的 要 求 。 离 地 速度 太 高 会 导致 飞机 起 飞 滑 
跑 距离 增加 。 接 地 速度 太 高 会 导致 着 陆 滑 跑 距离 增加 ,还 对 着 陆 安全 和 起 落架 受 载 带 来 不 利 
影响 。 可 见 起 落 性 能 是 飞机 的 主要 战术 技术 指标 之 一 。 特 别 是 现代 飞机 飞行 速度 快 、 翼 载 
В ан а 因此 研究 和 改善 

高 速 飞机 的 起 落 性 能 更 有 重大 意义 。 

飞机 起 落 阶 段 的 运动 与 飞机 空中 运动 有 很 大 的 不 同 。 在 地 面 滑 跑 时 ,飞机 的 运动 受到 地 

面 的 约束 ,机 轮 上 承受 到 地 面 的 支 反 力 和 摩擦 力 ;整个 运动 是 接地 或 贴近 地 面 飞行 ,飞机 气动 
力 要 受到 地 面 效应 和 飞机 构 形 如 起 落架 、 襟 翼 放 下 带 来 的 效果 的 影响 。 


2.5.1 起 飞 性 能 
飞机 从 起 飞 清 跑 开 始 , 上 升 到 机 场 上 空 的 安全 高 度 ,这 一 加 速 运动 过 程 称 为 起 飞 。 它 所 经 


70 








第 2? 章 飞机 的 飞行 性 能 局 


过 的 水 平 距离 和 所 需 时 间 称 为 起 飞 距 离 和 起 飞 时 间 。 安 全 高 度 应 根据 机 场 四 周 的 障碍 物 来 选 
” 取 , 我 国定 为 15 m( 对 于 军机 定 为 25 м), 

现代 飞机 由 于 推 重 比 工 / W 较 大 ,往往 飞机 经 过 地 面 滑 跑 离 地 后 就 转 和 加速 上 升 , 因此 
起 飞 过 程 分 为 地 面 加速 滑 跑 和 空中 加 速 上 升 两 个 阶段 ,如 图 2. 41 所 示 。 对 于 前 三 点 飞机 , 开 
6 时 三 轮 着 地 滑 跑 ,速度 由 零 逐 渐 增 大 , 当 增 大 到 一 定 程度 ,为 0.7~0. 9Vi,( 离 地 速度 ), 驾驶 
员 操 纵 飞机 抬 起 前 轮 ,然后 保持 两 主 轮 着 地 继续 加 速 滑 跑 。 随 着 速度 的 增加 ,飞机 升力 迅速 增 
加 , 当 速 度 达到 离 地 速度 Vi ,升力 等 于 飞机 重力 时 , 主 轮 离开 地 面 ,飞机 转 人 加速 上 升 ; 当 离 地 
一 定 高 度 时 , 收 起 落架 以 减 小 阻力 ;继续 加 速 上 升 至 安全 高 度 ,起 飞 过 程 即 告 结束 ,随后 收 起 襟 
由。 下 面具 体 介绍 起 飞 性 能 指标 。 





图 2.41 飞机 的 起 飞 过 程 


1， 地 面 滑 跑 距 离 和 了 时间 


НЫ А 252 + ЕЕ У фи 9 ло 久远 г т — М 
飞机 在 地 面 滑 跑 中 的 受 力 ТЕР ОО УН ЕТ 2, 42 АТ. НАЧ 7 Т НР 
列 写 出 滑 跑 时 的 运动 方程 ТЕ 
| . WN 
一 Ee аЬ 
8 (2.56) 图 2.42 起 飞 滑 距 时 飞机 受 力 情况 
Ne WY 


式 中 N 为 地 面 支 反 力 ;为 地 面 摩擦 力 ,F = УМ. 
根据 上 述 关系 式 , 可 将 方程 式 (2. 56) 中 的 第 一 式 改写 为 


И рый Зы 
ga Wi др 2 fn 
积分 上 式 , 即 可 得 滑 跑 时 间 
Vi 7 
= = 一 一 一 一 (2.57) 
НЮ 
因为 da ==Vdt, 则 起 飞 滑 跑 中 离 为 
Vi 2 
di = г. р (2.58) 
W 2W 
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式 (2. 57) 和 式 (2.58) 中 , 因 被 积 函数 随 速度 而 变化 , 故 通常 只 能 用 图 解 积分 法 或 数值 积分 
法 求解 。 摩 擦 系数 f 的 大 小 ,主要 取决 于 跑道 表面 情况 。 一 般 数值 见 表 2. 6。 
表 2.6 地 面 摩擦 系数 数值 表 


表面 状况 最 小 值 Тыа 平均 值 fo 


干 水 泥 地 面 0. 03-0. 04 
湿 水 泥 地 面 0. 05 


ТЕА 0. 07-0. 10 
湿 草 地 面 0. 10~0. 12 
| ЗЕ 0.10~0. 12 





作为 工程 估算 ,可 以 进一步 近似 认为 整个 滑 跑 过 程 为 匀 加 速 运动 。 平 均 加 速度 ws 可 按 沿 
速度 方向 作用 于 飞机 上 的 合力 平均 值 确 定 , 即 | 


ра. = (Т).- (+В. (2. 59) 


式 中 (T,),, 为 发 动机 可 用 推力 的 平均 值 ,可 取 为 0.9T,(T, 为 起 飞 工作 状态 下 的 地 面 静 推力)， 
或 由 可 用 推力 曲线 选取 。 а | 

CD 十 F), 为 空气 阻力 和 地 面 摩擦 力 合力 的 平均 值 ,可 取 开 始 滑 跑 瞬时 (Vs0) 和 飞机 离 地 
瞬时 (V 王 Vi。) 的 平均 值 。 当 V=0 时 江 =D=0,N= 灰 , 则 FE= Р; 4 У=У,,Г=У,Е= 
fN==0,D 二 W/Ki,。。Ki 为 离 地 瞬时 的 升 阻 比 , 即 К, = С, ь/Срь, 可 由 计 及 地 面 效 应 的 起 飞 
状态 极 曲 线 确定 。 于 是 可 得 


由 久 加 速 运动 可 得 飞机 起 飞 滑 跑 距 离 和 时 间 的 信 算 公式 : 


pe ed Ve (2. 60) 


а, Е (Т). Р 
й 7 

дал 28 (Т,)„ М – ў 

考虑 到 现代 高 速 飞 机 , Н РЕНТ/УЯЕаН И/5 较 大 ,近似 估算 时 可 略 去 

2002. 57) 12002. 58) 中 的 气动 力 部 分 , 且 取 一 平均 (T,),, 值 , 则 积分 可 得 更 简单 的 滑 跑 距离 和 


时 间 的 估算 公式 : 





(2. 61) 


1 у. 


п в (т) М 





(2.1027) 
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1 lo 


али 


(2. 63) 


2 离 地 速度 У, 
”在 离 地 瞬时 ,飞机 的 法 回 平 衔 方程 可 写成 
И = + Т, іп (а, 4 Ф) 


В РТИ — Т, зіп (а, 9) | 
Vy = pSCLw | (2. 64) 


因 式 中 的 可 用 推力 T, 是 速度 函数 ,所 以 只 有 用 逐步 近似 迭代 求解 。 当 推力 分 量 不 太 大 
时 ,可 近似 认为 离 地 瞬时 重力 与 升力 平衡 , 则 上 式 可 近似 为 


Уь = = /0 | (2.65) 

式 中 C, ,为 离 地 时 飞机 的 升力 系数 对 于 一 般 飞 机 可 取 a 二 as( 飞 机 拌 动 迎 角 ) ,这 时 Cu = 
Cr w= (0.8~0.9)Crmaxo 对 于 现代 飞机 ,由 于 飞机 临 
界 迎 角 很 大 ,ass 会 增加 很 多 ,为 保证 飞机 的 安全 , 离 地 
迎 角 a 应 受到 护 尾 迎 角 的 限制 ,应 om 过 op,。 护 尾 迎 
角 or 定义 为 保证 飞机 护 尾 包 离 地 面 0. 2 一 0. 3 m 高 时 
的 飞机 所 处 迎 角 ,如 图 2. 43 т. 

“” 3， 加 速 上 升 段 距离 和 时 间 

飞机 离 地 сеа 且 罗 迹 倾 角 7 不 大 , 故 可 认为 水 平 距离 近似 等 于 
空中 所 经 过 的 路 程 。 程 中 剩余 推力 AT=T, 一 DD 的 变化 亦 不 大 ,可 取 平 均值 (AT),，。 
按 能 量 守恒 定律 ， зы по 量 应 等 于 飞机 离 地 瞬间 的 动能 加 上 平均 
剩余 推力 (AT),, 在 上 升 过 ри 即 


Ун + 15 = A Род (2.66) 


式 中 Vr 为 上 升 至 15 =. 25 КОРР ИНИ 度 ;对 于 喷气 式 飞机 ， 可 取 Үн = 
1. 3Vi。 或 参考 同类 型 飞机 的 统计 数据 选取 。 由 此 可 分 别 求 加 速 上 升 段 距离 和 时 间 为 


由 上 式 可 得 离 地 速度 为 





图 2.43 飞机 的 护 尾 迎 角 确 定 





үү V 一 Vr | 
Б и т ыы (2.67) 
у 


(АТ) = ((Ть- Вы) + СТ. нр, Ун У). ЯТ, Т, 


力 曲 线 确 定 ; Di 由 计 及 地 面 效应 的 起 飞 极 曲线 确定 ;Dr 则 由 不 计 及 地 面 效应 的 起 飞 极 曲 线 
确定 。 
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飞机 的 起 飞 距 离 和 时 间 应 为 地 面 滑 跑 段 和 加 速 东 上 升 段 距离 与 时 间 的 和 , 即 
4, =а+4:, 如 一 所 十 如 
Я: 某 飞机 起 飞 重 量 W= 87 280 М, ЗЕ 5=28 m , 离 地 升力 系数 Cro=0.75。 假 
设 机 场 海拔 高 度 也 二 0, 跑 道 表 面 摩擦 系数 f= 二 0. 033 5。 试 信 算 飞机 在 发 动机 最 大 工作 状态 


下 的 起 飞 距 离 和 时 间 。 
先 按 式 (2. 65) 求 出 离 速度 


2 2х 87 280 о 
=, ь i у 28 Х 0.15 "= 82.4 08 


由 最 大 可 用 推力 曲线 按 =0. 72Vi, 值 , 查 得 可 用 推力 平均 值 (T,),, = 40 200 №. 8 
式 (2. 62) 和 式 (6.63) 分 别 计 算得 出 地 面 滑 跑 距 离 和 时 间 为 
а = 1 туу 7 = Еб ИЕ "00 
= а а О ган = 19.75 
жет ， 查 最 大 可 用 扒 


设 Ун=1. ЗҮ, =107. 1 m/s, 则 平均 速度 Vs = (Va +Уь) =94. 7 m/s 





力 曲 线 , 得 出 与 V,, 对 应 的 可 用 推力 T, 二 38 930 М, | 
考虑 到 上 升 段 7 不 大 ,可 近似 用 LW , 求 得 相应 的 升力 系数 为 
у 2x87280 _ 
С = 5 = od ee 
从 起 飞 极 曲线 上 查 得 Cp= 0. 085 ,计算 求 得 阻力 和 平均 剩余 推力 为 
р = 207.9 = (5 х1.225 94,77 х 28 Х 0.085) М = 13070 № 
(АТ), = Т, -Б = (38 930 — 13 070) № 


按 式 (2.67) 和 式 (2.68) 分 别 计算 出 加 速 上 升 段 距 离 和 时 间 为 
08000) рб 


= 25 860 М 











р үү V 一 У, 87 280 
4, = ту ( 22 +15) Р. 2х 9. 81 
_ 4 856 | 
и =у. т 9. 04 $ 
该 机 的 起 飞 距离 和 时 间 应 为 


4, = 4, 44, = (810+856) m=1666m 
а =В-+Ь = (19. 7 +4 9. 04) ѕ = 28. 745 


2.5.2 着 陆 性 能 


飞机 着 陆 前 ,通常 先 通过 机 场 上 空 ,然后 进入 降落 小 航线 飞行 , 作 好 着 陆 前 的 各 项 准备 工 
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作 。 降 落 小 航线 包括 四 个 转弯 ,如 图 2. 44 所 


示 。 一 般 在 第 二 至 第 三 转弯 间 放 下 起 落架 ， (第 = 转弯 ЯВ 


”在 第 三 至 第 四 转弯 间 飞机 以 一 定 速度 下 降 并 | 
放下 襟 翼 。 飞 机 改 出 第 四 转弯 后 的 离 地 高 度 | ЕС 
一 般 不 低 于 200 m, 然 后 对 准 跑道 着 陆 点 ,下 | И =) 
滑 至 安全 高 度 (15 m 或 25 m)。 由 此 着 陆 2. 
开始 。 





飞机 从 安全 高 度 处 下 滑 过 渡 到 地 面 滑 
跑 , 直 到 完全 停止 运动 的 整个 减速 运动 过 程 ， ~------- 六 
称 为 着 陆 。 图 2.44 飞机 着 陆 的 四 个 转弯 

着 陆 过 程 通常 也 可 近似 分 为 两 个 阶段 ， | 
ВЕ И ВЕНЕ, 2.45, ТЕВЕ, СЛОВЕНИЯ 
机 以 慢车 工作 状态 直线 下 滑 ,至 离 地 5~8 m, 驾 驶 员 拉杆 将 飞机 改 平 ,至 机 轮 离 地 1 m 左右 ， 
保持 减速 平 飞 ,直到 升力 不 再 能 平衡 飞机 重量 ,飞机 自行 际 落 ,以 主 轮 接 地 结束 。 着 陆 滑 跑 阶 
段 ,飞机 接地 后 先 以 主 轮 开 始 保持 两 点 滑 跑 。 当 速度 减 到 一 定 程度 时 ,驾驶 员 推 杆 使 前 轮 着 
地 ,进行 三 点 滑 跑 ,同时 使 用 刹车 减速 ,直到 飞机 安全 停止 运动 。 


еи в+—— 着 陆 -一 > 


4 
РЕ 


4 


Я 1 1 
НА A ~ . У 
т -> i 
图 2.45 飞机 的 着 陆 过 程 
ПЕТИТЕ ВИ 的 水 平 距离 和 时 间 ， 称 为 着 陆 距 离 和 着 陆 时 间 ， 用 来 衡量 、 评价 
飞机 的 着陆 性 能 
1， 进 场 速 度 和 接地 速度 
进 场 速度 是 指 飞机 着 陆 前 下 滑 至 安全 高 度 处 的 瞬时 速度 。 一 般 取 
Ун = (1.2 ~ 1.3Vg (2.69) 
即 要 比 接地 速度 Va 大 20 0 ~30 И. | Е о 
接地 速度 是 指 着 陆 过 则 中 飞机 主 欠 接地 大 间 的 于 度 。 з 该 速度 要 比 升力 平衡 重量 所 需 速度 


略 小 一 些 。 可 用 下 式 表 示 , 即 
| 2W 
Vu К, оС. : (2. 70) 
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式 中 K 为 速度 修正 系数 , 取 0. 9—0. 95;C 为 接地 时 升力 系数 ， 
为 了 缩短 着 陆 距离 ,V 应 尽 可 能 小 ,为 此 Ca 应 尽 可 能 大 。 但 Са З Е ВНЖ 
Cs 、 护 尾 迎 角 Cu 和平 尾 最 大 上 偏 角 Ci 条 件 的 限制 ,为 安全 起 见 ,应 取 其 中 最 小 值 
2. 下 滑 减 速 段 距离 和 时 间 | 
整个 下 滑 减速 段 下 滑 角 7 不 大 ,可 将 下 滑 减 速 段 的 水 平 距离 近似 等 于 飞机 所 经 过 的 路 程 
此 时 发 动机 处 于 慢车 工作 状态 ,可 取 Ts:0。 气 动 阻力 取 平均 值 D。 一 子 (Du 十 Du) ,其 中 рь 
为 安全 高 度 处 的 阻力 。 按 能 量 守恒 定律 有 
| | и 十 15W = J + Dads (2.71) 
2 2g 
由 上 式 解 得 下 滑 减速 自 的 水 平 距 离 为 
W /VE VE 
pl +1) 


= ; 





考虑 到 下 滑 轨 迹 角 7 不 大 , 则 LseW, 故 万- 一 六 -<K。。 由 此 可 得 下 滑 减 速 距 离 和 时 间 为 
а-к. р) (2.72) 
в = я (2. 73) 
АК, ТАКУ К УУУ). Ф КЫК, ЙЯ Н Н-15 п ВАЊА 


і г 


升 阻 比 。 
3. 着 陆 滑 跑 距离 和 时 间 | | 
着 陆 滑 跑 段 开始 是 两 点 滑 跑 ,后 段 是 三 点 滑 跑 。 实 践 表明 ,两 点 滑 跑 时 间 很 短 , 在 同样 束 
度 下 ,两 点 滑 跑 时 迎 角 大 ,阻力 也 大 ,但 不 使 用 刹车 ,摩擦 力 较 小 ;三 点 滑 跑 时 , 则 迎 角 小 ,阻力 
也 小 ,但 使 用 刹车 ,摩擦 力 较 大 。 故 可 认为 这 两 段 的 阻力 加 上 摩擦 力 之 和 近似 相等 。 因 此 可 把 
整个 滑 跑 过 程 作为 三 点 滑 跑 进 行 估算 。 飞 机 在 着 陆 滑 跑 中 的 受 力 情况 类 同 起 飞 滑 跑 状态 ,不 
辣 点 着 陆 时 可 用 推力 可 近似 为 Т,= 0。 相 应 的 运动 方程 为 
Uo / 
g dt | (2.74) 
| N=W—L 
式 中 NN 为 地 面 支 反 力 ;F 为 地 面 摩擦 力 ,F=fN。 
类 似 于 起 飞 滑 跑 , 按 上 述 关 系 ,方程 式 (2. 74) 中 第 一 式 可 改写 为 


1 dV OV 5 
о ко] 
积分 上 式 , 即 得 着 陆 滑 跑 时 间 
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/ 


dV 


] Va 
bt ; (2.75) 
| 中 f+ (Co ЈС) 
因 аа = Үг, АН Лу 的 着 陆 滑 跑 距 离 得 
网 0 


Ж — ВАВ В Ва е 27у 5 ЈА 50], НРО ВЕ е ЭИ РЕ КНЕ ДЖ да 5) НЧ 
的 处 理 方法 ,得 出 


а, = (р) (2.77) 
式 中 天 ,为 搂 地 瞬时 飞机 的 升 阻 比 。 于 是 估算 着 陆 滑 跑 距离 和 时 间 的 近似 公式 为 
ee = тек (2.78) 
УК. 
п оа (2.79) 


由 上 式 可 见 , 要 缩短 着 陆 滑 跑 距 离 和 时 间 ЛЕВЕЛ У ЖК. ЖКУ. ЖЕНЯ 
襟 翼 和 减速 板 ,不 仅 增 大 接地 时 的 升力 系数 ,同时 增加 迎面 阻力 ,因而 既 减 小 Vu, 也 减 小 了 
Ka。 充分 利用 刹车 ,可 加 大 f。 此 外 ,现代 喷气 式 飞 机 着 陆 时 还 使 用 减速 人 。 
飞机 着 陆 距 离 和 时 间 应 为 下 滑 减速 段 和 滑 跑 段 距离 与 时 间 的 和 , 即 
4, = 4з +4, і = ВЫ 
Я: 某 机 着 陆 重量 W=70 710 МУМИЯ 5=28 m? ,使 用 刹车 时 的 摩擦 系数 /=0.3, 8 
速度 修正 系数 K, = 0. 95。 假 设 机 场 高 度 玉 =0。 试 估算 飞机 的 着 陆 距 离 和 时 间 ， 
控 规 定 该 机 的 护 尾 迎 角 为 wo 一 9.5 查 计 及 地 面 效应 的 飞机 着 陆 极 曲线 得 
人 
计算 得 接地 升 阻 比 


Ст. td 
Ср. td 


。 现 按 起 (2.70) 求 出 飞机 接地 过度 | 


2х 70 710 
у. = к, | = 0.9/5 0 Bs m/s = 64.8 m/s 


Ка = = 6.95 


到 飞 机 经 安全 高 度 (15 m) 处 的 Ci 一 0. 6Ci4 一 0.534 再 查 不 计 地 面 效应 的 飞机 着 陆 极 
曲线 得 Co н=0. 103, 经 计算 得 相应 的 升 阻 比 | 
Кое a 8 


Сън 
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= 1.3 Х Уи = 1.3 х 64. 8 ш/з = 84.2 m/s 


计算 平均 速度 Vs 和 平均 升 阻 比 天 ,为 


У TVs 十 Vs ) = (84. 2- 64.8) m/s = 74.5 m/s 


К,, = Ки+Кы) = 16.1846.55) = 607 
最 后 按 式 (2. 72) 和 式 (2. 73) 分 别 计算 出 下 滑 减 速 段 距 离 和 时 间 为 


Е Уо Е 84. 22 — 64. 8? _ 
d= Ke 25 +15) = 6.07 2х9. 81 +15) m= 985 п 
_ 4 _ 985m _ _ 7 
А СУ, 74.5 те 85 | Е 
按 式 (2.78) 和 式 (2.79) 分 别 计算 出 着 陆 滑 跑 段 距离 和 时 间 为 
у) 981(0.3 十 1/6.95) 
el | 
РАТАТ _ РЖ 64. 8 9 
инт) VEO 
5 Ка | 


该 机 的 着 陆 距离 和 时 间 应 为 ” 
4, = 4, +4, = (985 4- 964) т = 1 949 т 
A (13.2 十 29.7) 5 = 42.95 


_ 2.5.3 单 发 停车 故障 的 对 策 


多 发 动机 飞机 在 起 飞 滑 跑 时 , 当 有 一 台 发 动机 因 发 生 故 障 而 停车 时 ,驾驶 员 要 在 两 个 对 策 
中 选择 , 即 中 断 起 飞 还 是 继续 起 飞 。 进 行 这 种 决断 的 依据 ,主要 取决 于 发 动机 出 现 故障 时 的 飞 
行 速 度 , 以 及 发 动机 停车 时 的 跑道 长 度 。 

І. 中断 起 飞 所 需 距离 | 

中 断 起 飞 所 需 距离 是 指 在 起 飞 滑 跑 过 程 中 ,一 台 发 动机 停车 ,驾驶 员 决定 中 断 起 飞 , 即 收 
油门 ,放下 各 种 减速 机 构 , 飞 机 从 滑 跑 起 点 到 完全 停止 所 经 过 的 距离 。 因 此 中 断 起 飞 所 需 距离 
由 三 段 组 成 。 | 
”第 一 段 ;飞机 从 速度 为 零 ,加 速 滑 跑 至 一 台 发 动机 停车 瞬时 速度 Vu 所 经 过 的 距离 。 

第 二 段 :从 一 台 发 动机 停车 至 驾驶 员 决 心 收 油门 , 放 减 速 机 构 中 断 起 飞 所 经 过 的 距离 。 该 
段 所 需 时 间 按 规范 规定 为 3 s, 飞 行 速度 近似 不 变 , 为 Vs。 

第 三 段 : 收 油门 , 放 减 速 机 构 至 飞机 完全 停止 运动 所 经 过 的 距离 。 

中 断 起 飞 过 程 的 第 一 段 相当 于 起 飞 滑 跑 ,第 三 段 相当 于 着 陆 滑 跑 , 故 中 断 起 飞 所 需 距 离 可 
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”采用 式 (2.63) 和 式 (2.78) 近 似 求 得 





| ВЕ 4 ЗУ + 4 (2. 80) 
(5р7) (ft 


式 中 天。 为 Vs 时 的 升 阻 比 。 

图 2.46 中 人 A 组 曲线 为 菜 机 不 同 起 飞 重量 下 中 5 000 
断 起 飞 所 需 距 离 d,. 随 Vs 的 变化 规律 。Vu 傅 大 ,所 
需 的 ds 愈 长 。 

2. 继续 起 飞 所 需 距离 | 

继续 起 飞 所 需 距 离 是 指 一 台 发 动机 停车 后 继续 
起 飞 时 ,从 滑 跑 起 点 到 上 升 至 安全 高 度 所 经 过 的 水 ”30 
平 距离 。 显 然 继 续 起 飞 所 需 距 离 由 两 段 组 成 。 

第 一 段 ; 继续 起 飞 所 需 的 滑 跑 距 离 , 包 括 所 有 
发 动机 工作 下 加 速 滑 跑 段 直到 У, 一 台 发 动机 售 
车 ,其 余 发 动机 工作 下 加 速 滑 跑 段 直到 Vi。。 其 近似 
估算 可 按 式 (2. 63) 得 出 


4000 





Я __ Va | ү? — 上 | 
ТИСЕ Е 0 
„(Чух у) (ау) 100 150 200 250 


式 中 (T,)。, 为 所 有 发 动机 工作 下 滑 跑 时 的 可 用 推力 
平均 值 (T,)。 则 为 一 台 发 动机 停车 后 滑 跑 时 的 可 。 图 2 46 某 机 中 断 起 《和 继续 起 习性 能 
用 推力 平均 值 。 | 

第 二 段 : 从 离 地 速度 Vi 开始 至 安全 高 度 的 加 速 上 升 段 距离 Cs:。 其 估算 仍 可 按 
式 (2. 67) 进 行 , 则 





因此 继续 起 飞 所 需 距 离 为 
| du = dul 十 dus (2.81) 
图 2. 46 中 也 组 曲线 为 某 机 不 同 起 飞 重量 下 ,继续 起 飞 所 需 距离 ds 随 Vs 的 变化 。Vs 念 


大 ,所 需 акн. 

3， 决 策 速度 Wi 和 平衡 场地 长 度 Lu 

决策 速度 V, 为 多 发 动机 飞机 ,在 起 飞 滑 跑 过 程 中 一 临界 发 动机 失效 的 某 个 速度 ,飞机 无 
_ 论 继续 起 飞 还 是 中 断 起 飞 都 需要 同样 的 距离 ,该 速度 被 定 为 决策 速度 。 它 即 是 继续 起 飞 所 需 
距离 4 曲线 与 中 断 起 飞 所 需 距离 4 曲线 相交 点 所 对 应 的 速度 ,如 图 2. 47(a) 所 示 。 

平衡 场地 长 度 Lv 为 继续 起 飞 所 需 距离 ds ,等 于 中 断 起 飞 所 需 距 离 4 的 场地 长 度 , 即 
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图 2.47(a) 中 交点 对 应 的 距离 。 

从 图 2. 47(a) 上 可 见 , 当 实际 场地 长 度 Lu 等 于 平衡 场地 长 度 Lu 时 ,那么 一 台 发 动机 在 次 
策 速 度 Vi 时 停车 ,飞机 可 以 继续 起 飞 ,也 可 中 断 起 飞 ; 发 动机 在 大 于 Vi 时 停车 ,中 断 起 飞 所 需 
距离 d. 超 出 实际 场地 长 度 Ls, 飞 机 只 能 继续 起 飞 ; 相 反 , 发 动机 在 小 于 Vi 时 停车 ,继续 起 飞 所 
需 距离 ds 超出 实际 场地 长 度 Ls ,飞机 只 能 中 断 起 飞 。 о 

从 图 2.47(b) 上 可 见 , 飞 机 起 飞 重 量 增加 ,平衡 场地 长 度 增 长 ,此 时 实际 场地 长 度 Lx 小 于 
平衡 场地 长 度 Ltr ,飞机 如 在 V。~V; 区 发 动机 停车 ,继续 飞行 和 停止 飞行 所 需 距 离 均 超 出 实际 
场地 长 度 , 就 会 出 现 飞机 既 不 能 中 断 起 飞 , 也 不 能 继续 起 飞 的 困难 局 面 , 而 危及 飞行 安全 。 

从 图 2. 47(c) 上 可 见 , 飞 机 起 飞 重量 减少 ,平衡 场地 长 度 缩短 ,此 时 实际 场地 长 度 La 超过 
平衡 场地 长 度 Lu, 飞机 如 在 V.~Vs 区 发 动机 停车 ， 由 于 飞机 继续 飞行 和 停止 飞 4 了 所 需 距离 小 
于 实际 场地 长 度 , 则 飞机 无 论 继续 起 飞 或 中 断 起 飞 , 都 是 安全 的 。 通 常情 况 下 ,都 作 中 断 起 飞 
处 理 。 | 

通过 上 述 讨论 ,可 以 认为 在 给 定 飞机 起 飞 重量 后 ,决策 速度 是 决定 临界 发 动机 停车 后 是 继续 
起 飞 还 是 中 断 起 飞 的 分 界 速度 。 为 了 保证 飞行 安全 ,实际 场地 长 度 一 般 应 在 以 下 三 种 距离 中 取 
最 大 值 ; 单 发 停车 后 继续 起 飞 距离 . 单 发 停车 后 中 断 起 飞 距 离 和 正常 状态 下 起 飞 距离 的 115 И. 


4 | 
W=70X10'N 1А 


й=60х 10° М 





(6) [Гу (с) Le>Le 


”图 2.47 决策 速度 和 平衡 场地 长 度 确定 
2.5.4 ”改善 起 落 性 能 的 措施 


现代 飞机 的 飞行 速度 和 站 载荷 不 断 增加 ,使 起 飞 和 着 陆 滑 跑 距离 大 大 加 长 ,因此 ,设法 缩 
短 起 沙 滑 跑 距离 是 非常 有 意义 的 。 下 面 简 单 介绍 一 些 改善 起 落 性 能 的 措施 。 
1， 增 升 效 置 


У, Е Я 
ЕЕ НЗС —, УНИИ, 


减 小 飞机 离 地 速度 和 接地 速度 ,从 而 缩短 滑 跑 距离 。 
QD 前 缘 缝 翼 。 它 是 装 在 机 辟 前 缘 的 一 个 小 翼 面 ,如 图 2. 48(a) 所 示 。 ЕТТЕ ПЕСИ 
它 与 机 可 前 缘 表 面 形成 王道 颖 隙 ,气流 流 经 颖 除 ,速度 加 大 , 增 大 了 机 要 上 表面 附 面 层 速度 , 延 
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缓 气流 分 离 , 避免 大 迎 角 失 速 , 从 而 提高 了 最 大 升力 系数 Сы. 

| ОЖ. ЖЕЎИ ИЯ, НИНЕ ТЕКЛИ 
升力 ( 见 图 2. 48(Ъ)), ЛО ИЕ ИЕР ЖИЛ СМИ 2. 48(c)) ; 开 

颖 民 回 同样 是 通过 改善 流 态 延缓 分 离 和 增 大 跨 型 弯 度 来 达到 增 升 日 的 ( 见 图 2.48(d))。 为 提 

РС, НАЕ ДОН, ЕЛИ, ро ДН ВО НЕ УЮМА 

机 法 面积 来 增加 升力 ( 见 图 2. 48(e))。 对 效 在 机 咽 前 缘 的 襟 经 谓 之 前 缘 襟 咽 。 襟 咽 下 偏 时 ， 

减少 前 绿 与 气流 之 间 的 夹 角 , 同 时 增加 次 型 这 度 ,提高 临界 迎 角 , 增 大 升力 。 





(е) ВЖЕ 


| 图 2.48 增 升 装置 | | 
О НИЕВН. НЕВЕ ЕЛА ОЕ РИН, ИЕ 
离 , 达 到 提高 临界 迎 角 , 增 大 Cs 的 效果 。 | 
@ 推力 矢量 控制 。 其 作用 是 改变 发 动机 燃气 流 方向 ,向 下 偏转 产生 推力 垂直 分 量 。 垂 直 
起 落 飞 机 起 飞 就 是 利用 该 原理 ， 
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现代 飞机 通 党 同时 采用 ЛЕ. паян, 

2. 合理 的 构 形 参数 

НЕМ W/S 愈 大 , 离 地 速度 We 和 接地 速度 Vs 愈 大 ,起 落 性 能 变 差 。 故 设法 减轻 飞机 重 
量 W, 不 但 可 降低 Vs 和 Vi, 而 且 可 减 小 摩擦 力 ,使 起 飞 加 速 快 ,缩短 起 飞 滑 跑 距离 。 至 于 加 
КУ: $, 虽 可 以 改善 起 落 性 能 ,但 对 其 他 飞行 性 能 不 利 ( 如 Ух, Ук) ВЕ 

推 重 比 T/W 增 大 ,起 飞 过 程 中 加 速 力 大 ,就 可 在 较 短 的 路 程 上 达到 离 地 速度 ,缩短 了 起 
飞 滑 跑 距 离 。 因 此 ,在 起 飞 时 往往 发 动机 处 于 最 大 工作 状态 或 加 力 工作 状态 ,甚至 有 的 还 安置 
小 的 火箭 起 飞 加 速 器 。 | 

3. 减速 机 构 

采用 各 种 减速 机 构 ， 可 以 天 大 缩短 现代 高 速 飞机 的 着 陆 当中 距离. 其 中 减速 板 ,减速 企 都 


В. Р и Е АКН р зро. ЖЕ ВО ЗЕЕ НЕ, 反 推力 装置 则 是 改变 喷 流 方向 ;使 其 


ХЕ ВАНН Ја и и КУЛЬ ЛЕН ДУ ЕР ИК ә) ИА КУК иә < Е. 


产生 与 运动 方向 相反 的 推力 分 量 ,达到 减速 的 目的 ,从 而 缩短 着 陆 滑 跑 距离 。 
2.5.5 风 切 变 下 的 起 落 过 程 


风 切 变 是 风 的 方向 和 速度 相对 地 面 在 很 短 距离 内 的 变化 。 水 平 风速 度 的 变化 影响 空 速 ， 
风 切 变 的 垂直 分 量 将 影响 飞行 轨迹 角 。 风 切 变 通常 是 由 雷暴 雨 .锋面 和 喷气 流 形成 的 。 风 切 
变 可 以 出 现在 任何 高 度 上 ， 如 采 在 起 落 过 程 中 通 昌 到 将 是 危险 的 。 接 近 地 面 高 度 上 出 现 的 风 切 

变 , 谓 之 低空 风 切 变 。 

近年 来 , 微 下 冲 暴 流 被 认为 是 另 一 一 种 危险 形式 的 风 切 变 。 微 下 冲 暴 流 可 能 是 在 高 空空 气 
柱 受到 冰雪 或 雨 的 蒸发 很 快 变 冷 ,其 密度 比 周 围 空 气 增 加 , 随 之 迅速 下 降 地 面 的 过 程 中 形成 ， 
在 碰撞 到 地 面 后 ,空气 质量 迅速 向 四 处 散布 。 这 种 下 暴 的 核心 有 2~3 km 宽 , 产 生 的 风速 可 
高 达 150—200 km/h。 典 型 的 微 下 冲 暴 流 能 维持 5 一 15 min。 

当 驶 员 飞 经 微 下 冲 暴 流 , 在 不 到 1 min 内 ,会 受到 多 种 复杂 情况 的 迷惑 。 在 这 期 间 他 将 遇 

到 顺风 、 下 暴 和 道 风 的 情况 ,如 图 2. 49 ох. МНН, КУЛ, Д9 
不 知道 为 什么 会 发 生 这 种 现象 ,习惯 上 会 收 油门 , 减 小 推力 以 保持 原来 的 航 迹 角 。 然 而 ,顺风 
很 快 消失 ,接着 遇 到 的 是 下 降 气流 ,导致 飞机 高 速 下 降 。 此 时 ,驾驶 员 试 图 通过 打开 油门 ,以 恢 
复 全 推力 状态 。 当 发 动机 在 某 个 时 刻 重新 作用 时 ,驾驶 员 又 会 遇 到 强劲 的 逆风 , 空 нны 
而 会 遇 到 接近 失速 的 潜在 危险 。 根 据 接近 地 面 的 程度 和 风 切 变速 度 的 大 小 ,驾驶 员 很 可 
经 没有 可 操纵 飞机 的 空间 ,或 者 失速 而 撞击 地 面 。 ig 
系统 ,这 种 情况 在 遇 到 微 下 冲 暴 流 就 更 糟 ,因为 油门 在 遇 到 顺风 时 早已 关闭 。 

1964—1985 年 期 间 , 美 国 至 少 有 26 架 民 用 运输 机 毁 于 风 切 变 造 成 的 事故 ,死伤 数 百 人 ， 
低空 风 切 变 已 成 为 危及 飞行 安全 的 因素 之 一 。 为 此 美国 联邦 航空 局 等 单位 对 有 关 风 切 变 / 微 


下 冲 骏 流 进 行 了 大 量 的 研究 ,为 了 能 成 功 地 穿越 风 切 变 / 微 下 冲 暴 流 , 提 出 了 机 上 和 地 面 建立 
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| 2.49 ”起 落 过 程 中 微 下 冲 暴 流 示意 图 
风 切 变 探测 系统 、 对 乘务 人 员 的 告警 飞行 方面 管理 和 模拟 以 及 驾驶 技术 的 评估 等 。 

最 好 的 防御 风 切 变 或 微 下 冲 暴 流 的 方法 是 完全 地 回避 。 如 回避 不 了 ,目前 建议 是 在 识别 
了 可 能 过 到 的 风 切 变 / 微 下 冲 暴 流 后 ,驾驶 员 应 使 推力 加 至 最 大 ,并 转动 飞机 至 最 初 姿态 , 即 谓 
之 指标 俯仰 角 ,其 值 决定 于 飞机 的 类 型 。 对 于 运输 机 ,建议 指标 俯仰 角 约 15"。 随 后 驾驶 员 应 
保持 这 种 态势 ,直到 飞 出 低空 风 切 变 或 微 下 冲 暴 流 范围 。 

机 载 风 切 变 告警 /探测 系统 是 在 1980 年 后 期 引入 的 反应 型 系统 。 该 系统 探测 风 切 变 是 在 
飞机 实际 上 遇 到 风 切 变 之 后 ,而 不 是 在 前 。 系 统 是 利用 飞机 上 常规 的 仪表 ,如 加 速度 表 、 空 气 
数据 系统 等 提供 的 信息 ,输入 机 载 计算 机 ,得 出 飞机 周围 风 切 变 情况 。 目 前 这 种 反应 型 系统 已 
被 先进 的 预测 型 传 感 系统 蔡 代 。 它 可 以 给 驾驶 员 在 飞机 遇 到 风 切 变 / 微 下 冲 暴 流 前 提前 30 s 
的 告警 。 这 种 机 载 告警 /探测 系统 可 以 是 雷达 的 、 激 光 的 或 红外 线 类 型 的 。 雷 达 装置 能 测量 随 
风 运 动 水 滴 的 多 普 勒 速度 。 因 此 ,对 于 伴随 有 中 到 大 雨 的 风 切 变 / 微 下 溃 暴 流 , 用 这 种 装置 预 
测 较 好 。 然 而 ,对 于 小 雨 或 无 雨情 况 下 的 风 切 变 / 微 下 冲 暴 流 ,用 激光 装置 预测 较 好 。 因 为 它 
是 利用 低空 大 气 中 浮 悬 物质 对 激光 的 反射 信号 工作 的 。 红 外 线装 置 则 是 利用 风 切 变 / 微 下 冲 
暴 流 活动 引起 的 离 飞机 1~3 km 处 的 温度 场 变 化 来 预测 的 。 о 

目前 ,美国 联邦 航空 局 已 强行 规定 在 线 航 机 上 必须 安装 风 切 变 告警 /探测 系统 ,并 加 强 了 
对 驾驶 员 的 训练 ,以 防止 风 切 变 / 微 下 冲 暴 流 带 来 进一步 的 损失 。 


2.6 А ИЛ УТ 


涡轮 螺 浆 发 动机 由 于 经 济 性 能 好 ,目前 仍 广泛 用 于 旅客 机 和 运输 机 。 涡 轮 蝇 浆 飞机 的 动 
力 装置 主要 由 发 动机 和 螺旋 桨 组 成 。 带 动 螺旋 桨 旋转 的 发 动机 特性 是 用 功率 表示 的 ,单位 以 
W( 瓦 ) 来 计 。 为 此 在 讨论 该 类 飞机 的 飞行 性 能 时 , 平 飞 所 需 的 动力 用 平 飞 需 用 功率 表示 ,可 
写成 
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Pr 一 TrV (2. 82) 


发 动机 能 够 提供 给 飞机 的 动力 ,用 可 用 功率 Р, к. 
可 用 功率 应 是 发 动机 折算 功率 乘 以 螺旋 奖 效率 7 和 
发 动机 台数 i, 即 
Р, = inP, (2.83) 
式 中 折算 功率 是 将 较 小 的 喷气 反作用 产生 的 推力 折 
合 进去 后 的 发 动机 功率 ,可 表示 为 
P.= P++TV/y 
图 2.50 飞机 的 可 用 功率 和 需 用 功率 曲线 式 中 一 一 发 动机 功率 (W); 
T 一 一 喷气 反作用 产生 的 推力 (N)， 
给 后 可 根据 可 用 功率 曲线 和 平 飞 需 用 功率 曲线 图 (如 图 2.50 所 示 ) ,用 类 似 于 2..1 节 的 简 
单 推力 法 来 确定 飞机 的 性 能 。 





0 у 


2.6.1 平 飞 和 上 升 性 能 


用 功率 来 表示 的 飞机 定 直 平 飞 运动 方程 为 = 
Р, = Pr + WVsin 7 і (2. 84) 
| L=W | 
由 上 式 可 得 的 剩余 功率 为 
A sa WVsin 7 


АН НН 5 м лр , і У 
很 明显 , 当 А] q+ Y=0 飞机 保持 平 飞 状态 ; РА п мп 飞机 将 处 于 息 升 状态 + 


== () Н HY ， У. «Тр ЧА 当 Л] ЧУН] 9’ У, ТЖ 3 ЛЕ ЛА: ; 相 
反 ,AP<0 时 ,7Y<0, 飞 机 处 于 下 滑 状 态 。 具 体 的 性 能 指标 与 2.1 节 和 2.2 节 的 类 同 ,不 再 
介绍 。 


对 于 低速 如 旋 桨 飞机 ,由 于 其 气动 力 特性 可 不 计 压 缩 性 影响 ,因而 不 同 高 度 的 平 飞 需 用 功 
率 册 线 均 可 从 海平 面 上 的 平 飞 需 用 功率 册 线 推出 。 这 会 带 来 很 多 方便 。 革 高度 上 的 平 飞 需 用 


功率 考虑 到 其 平 飞速 度 可 表示 为 
WW 1 
Ci ib es 
则 相应 的 平 飞 需 用 功率 可 表示 为 
Рьн = ТаУн = Е: "= jp 元 
式 中 A=p/p。 


于 是 与 海平 面 的 平 飞速 度 和 平 飞 需 用 功率 相 比 , 即 可 得 


Ди 
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1. 
VA | 
由 此 可 见 , 只 要 用 1/YA 比 例 т вых 帮 YV,) 曲 率 上 每 一 太 的 两 个 坐标 ,就 可 以 将 海平 面 上 
平 飞 需 用 功率 曲线 转换 到 任 一 个 高 度 甩 上 。 


2.6.2 涡轮 螺 染 飞机 的 续航 性 能 


Рен = Pro (2. 85) 


对 于 澳 轮 螺 浆 发 动机 飞机 ,其 小 时 耗 油 量 和 于 米 耗 油 量 可 用 下 式 表示 , 即 
Cft 一 сИР С СР 
Cr: аР, (2. 86) 








а, с ЗЕМ Ка/ С h) |}; 





р ЕСИ - hb) ]; 


V 一 一 相对 地 面 的 飞行 速度 (m/s) 无 风 时 , 即 为 相对 空气 速度 Vs 
根据 平 飞 条 件 ,可 用 功率 等 于 平 飞 需 用 功率 ,可 得 


; WV 
| 1Р. => RK 
代入 式 (2.86) ,于 是 涡轮 螺 染 飞机 的 巡航 段 航程 和 航 时 的 基本 关系 式 为 
ра _ 3.6 № Жи 
= |, Св | м Cf < Үү 90 
2. К ФУ 
с в РА ны eV W 5 


如 同 喷气 发 动机 飞机 一 样 ,根据 不 同 的 巡航 飞行 状态 ,由 于 公式 中 组 合 参数 随 飞行 重量 变 
化 , 故 只 能 通过 数值 积分 来 求 得 Е 

КЕЛАТ ЛИТЕ В ВОЕНА, Т ДОС 7 НОТА ЕН 
机 的 飞行 性 能 | 


2.7 滑翔 性 能 


滑翔 机 是 一 种 无 动力 的 轻型 飞机 ,在 空中 用 来 克服 气动 阻力 的 前 进 动力 是 从 助 位 能 (或 高 
度 ) 的 转换 ， 由 于 滑翔 机 本 身 无 法 获得 高 度 , 故 必须 由 动力 飞机 带 至 所 要 求 高 度 后 , 才 投 放 
出 去 。 

ЖАН ЖЕНИ. 是 航天 飞机 从 空间 的 返回 。 航 天 飞机 将 滑翔 返 
地 球 并 像 常规 飞机 那样 着 陆 。 

泊 垂 二 面 内 的 滑翔 飞行 如 图 2. 51 所 示 。 注 意 到 滑翔 时 飞行 轨迹 倾角 ,也 称 滑翔 角 7Y<0， 
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В T=0, 故 运动 方程 式 (1. 46) 可 简化 为 
D+Wsin7=0 | 


L—Wcos7=01. 


运动 学 方程 仍 形 如 式 (1. 51), В 


аха. QZd 


а 
dh dzi 


一 Vcos у 


—=— —— = Узш 7 | 


dt dt 

一 般 情 况 下 ,滑翔 角 7 较 小 ,上 述 方程 可 进一步 简化 。 
D+W7Y=0 
[= 
аха 
dt 
dh _ 
dt 








іп у 


8 2.51 滑翔 机 上 的 外 力 





1. 最 大 滑翔 距离 
显然 ,其 滑翔 角 由 式 (2. 91) 可 直接 得 出 , 即 
a 2. 
и Г К 
则 最 小 滑翔 角 为 | | 
Р”... 
а = үү --к- 


可 见 , 当 滑翔 机 在 最 大 升 阻 比 KK, 对 应 的 迎 角 飞行 时 ,滑翔 轨迹 最 平 (Y= Унь 
重量 不 变 , 故 最 平坦 的 滑翔 出 现在 气动 阻力 最 小 的 时 候 。 人 


Cr и = Сь/А. 于 是 对 于 最 小 滑翔 的 飞行 速度 由 式 (2. 91) 可 得 


р Гат ма 
оС; opt 05 Cpo 
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由 于 滑翔 机 
,天 一 天。 时 ,Cr 一 


(2,932 


(2. 89) 


(2. 90) 





(2.91) | 


(2. 92) 
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对 于 给 定 高 度 , 滑翔 经 过 的 地 面 水 平 距离 ,由 式 (2. 91) 可 得 


У. 
оен (2. 94) 


经 积分 
h 
R= 1—2; =, Kdh 


式 中 如 和 办 分 别 为 滑翔 起 始 和 终了 的 高 度 。 假 设 此 时 迎 角 保持 不 变 , 则 滑翔 过 程 中 K 为 党 
值 。 于 是 ， | 
К = KAh (2. 95) 
Н лл= Аһ, 即 为 滑翔 的 高 度 损 失 。 从 式 (2. 95) 可 知 , 在 一 定 的 高 度 损 失 下 ,当天 = 天 。 
时 ， 滑翔 距离 最 长。 换 句 话说 ,最 大 滑翔 距离 出 现在 最 小 滑翔 角 的 时 候 , 其 值 为 | 
Ие М < 
== = 
上 述 结论 没有 考虑 风 的 影响 。 有 风 的 情况 下 ,逆风 时 滑翔 距离 会 变 短 ， 顺风 时 将 增长 。 
在 有 人 驾驶 滑翔 机 的 术语 中 , 常 把 滑翔 经 过 的 地 面 距离 与 高 度 损失 比 称 为 滑翔 比 。 该 什 
正 是 升 阻 比 KK, 见 式 (2. 95). ЕЯ EB 有 人 驾驶 滑翔 机 的 滑翔 比 约 为 40, 即 高 度 每 损失 
100 m, 可 以 滑翔 飞行 40 km。 











2， 最 大 续航 时 间 — 
续航 时 间 与 滑翔 机 的 下 沉 速度 有 关 。 下 沉 速度 愈 大 ,其 留 空 时 间 愈 短 。 
滑翔 机 的 下 沉 速 度 用 А, 表示 ,而 息 升 率 通常 用 V, 表 示 ; 因 此 4, 一 一 V,。 于 是 下 沉 速 度 由 
式 (2.91) 可 表示 为 
уу Ру /2W /Co\_ [2 [© 
ВЯ = оС, (с2)= 05 (с) | 
式 中 DV 为 维持 滑翔 飞行 的 需 用 功率 , 即 
Be р =0V'S+ АЖ | 了 VS (2.98) 


由 式 (2.97) 可 见 , 滑 翔 机 重量 是 不 变 的 , 当 需 用 功率 P 最 小 时 ,或 者 说 (Co/C8 ) 最 小 或 
(CN/Cn) 最 大 时 ,滑翔 机 的 下 沉 速 度 最 小 。 - : 

通过 式 (2. 98) 对 立 求 时 ,并 令 其 等 于 零 , 即 可 得 到 相应 的 最 小 需 用 功率 ,也 即 最 小 下 沉 速 
率 的 速度 V。 





2 4 АҮ? 
а 3975 С 


>» 
4 


_ РУ ГА | 
у. = в/с = 6-16 У, (2.99) 
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相应 的 升力 系数 为 





Съ = = |202 (2. 100) 
4 
_ а 207 
ш СС Со С 
于 是 最 小 下 沉 速 率 为 


. 3 | 
ЗИ 255 ал 


图 2.52 0 К 和 (CY*/Co) 随 С, 的 变化 曲线 。 显 见 ,与 К.Ю С.С: У 
(Ci2/Co)。 对 应 的 C, 为 Cr。 图 2. 53 是 某 滑翔 机 的 平 飞 需 用 推力 ( 即 阻力 ) 和 需 用 功率 曲 
线 。 图 中 清楚 地 表明 ,对 应 最 平坦 的 滑翔 速度 为 Vs ,对 应 最 小 下 沉 速率 的 速度 为 V。， 


КАСА /Cn 





Г. 4 





0 А 7 
最 小 下 沉 速率 最 平坦 滑翔 
ах шах 
图 2.52 KK 和 (G2?/Co) 随 Ci 的 变化 曲线 图 2.53 滑翔 飞行 的 最 优 速度 确定 
滑翔 机 的 续航 时 间 , 可 由 式 (2. 91) 得 
di = dh/VY 
经 积分 得 
h 3/2 
B/C 
= (С) 
假设 滑翔 过 程 中 迎 角 a 保持 不 变 , 且 可 以 略 去 空气 密度 随 高 度 的 变化 , 则 
/8 (Ое 
= (=) һ) (2.102) 
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当然 ,车 滑翔 起 始 和 终了 高 度 相差 很 大 , 则 空气 密度 随 高 度 的 变化 是 需要 考虑 的 。 此 时 ， 
”空气 密度 的 变化 可 采用 近似 公式 
0 一 0e 
式 中 p 为 海平 面 高 度 的 空气 密度 ,以 m 为 单位 ， 

НСО. 102) 可 见 ,最 大 绽 航 时 间 取决 于 参数 (CY*/Co) 为 最 大 ,其 相应 的 С, ЗС. on 和 和 
V==0.76Va, 即 滑翔 机 处 于 最 小 下 沉 速率 的 状态 ,得 


ть 05. ГАА = | 
і ах = 27 Д? О (А; Ar ) (2. 103) 


显然 ,滑翔 距离 和 续航 距离 是 滑翔 机 的 重要 性 能 。 最 大 的 滑翔 距离 与 滑翔 机 重量 无 关 ,而 
最 大 续航 时 间 与 滑翔 机 重量 有 关 , 因 此 设计 者 应 尽 可 能 把 滑翔 机 设计 得 轻 些 。 另 外 , 若 使 诱导 
因子 A 和 零 升 阻力 系数 Cm 保 持 最 小 , 则 滑翔 距离 和 续航 时 间 均 能 得 到 改善 。 因 此 ,滑翔 机 党 
采用 大 展 弦 比 的 椭圆 形 机 辟 和 低 阻 层 流 附 面 层 翼 型 等 。 | 
例 1: жа У =2 000 М,5=8 m ‚А. =15. 2 Я Сь=0. 015, М 300 m 高 度 投 
出 , 试 确定 最 大 滑翔 距离 及 相应 的 下 滑 角 ,前进 速度 和 海平 面 处 升力 系数 。 
海平 面 处 mw =1. 225 kg/m? 。 由 式 人 1.5) 和 式 (1.10) 可 得 
А дев: = 00 
__ ВИ 1 
АСЕ ОООО. 
ачи 
= (hi—h)K,, = 300 шх 28. 86 = 8. 66 km 
由 式 (2. 92) 可 得 对 应 Ренан 


l] 1 本 о 
/10 = 288 гаа =— 1. 985 


对 应 最 平坦 滑 度 和 升力 系数 由 式 (2 мек 


Е 2х 2 000 [0.02 Е 
АЕ 0 о 
/Cn 10. 015 
С = Cog ты Е === 0.02 Sy; 866 


例 2: 某 滑翔 机 重量 У 5 000 №,5=10 m2 ,要 求 在 前 进 速度 50 m/s 下 保持 下 滑 角 3? 飞 


行 ， 试 确定 滑翔 机 有 效 展 弦 比 。 假设 Сь = 0. м 25 Ке/т?, 
由 式 (2.91) 可 求 得 


= 28. 86 








2W 2x5000 


С, = AA 
“ pSV: 1.25X10x50’ 


= 0. 326 
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3 


= (Cp — Сь)/С: = (0.0171— 0. 015) /0. 326° = 0. 019 6 
а ШТС 1, 


кА — 3.1416х0.01986 
复习 思考 是 


2.1 Саа ШЕЛЕР АВНЕ 
限制 ? 

А0 试 分 析 超声 速 飞机 在 上 升 过 程 中 计 及 能 量变 化 后 ， 对 上 升 率 指标 的 影响 。 

2.3 为 什么 飞机 在 反 操纵 区 作 定 直 平 飞 或 定 直 上 升 飞行 时 ,如 受到 干扰 (AV>0 或 AV< 
0) ,而 驾驶 员 又 保持 原 有 操纵 ,这 些 定 直 飞 行 状态 将 是 不 稳定 的 ? 

2.4 试 分 析 推 重 比 ТИМ НЕЕ И/5 对 飞机 基本 飞行 性 能 .起落 性 能 的 影响 。 

2.5 某 轻 型 喷气 飞机 重量 У =30 000 М, 0 1/51 000 N/m ,在 某 高 度 上 的 可 用 
推力 T= 4 000 N。 假 设 Co= 0.015 十 0.024C? 和 Ci 二 1.4。 试 确定 该 高 度 上 的 最 大 和 最 
小 平 飞 速度 。 | | | | 

2.6 ЖИЕ үу = 50 000 N, 以 升 阻 比 天 =6 飞行 , 当 发 动机 可 用 推力 T= 二 21 500 М 
时 ,试问 在 此 情况 下 ,飞机 能 否 作 定 直 平 飞 ? 若 不 能 作 定 直 平 飞 , 可 以 多 大 的 上 升 角 作 定 直 疏 
升 飞行 ? 

2.7 某 涡 轮 喷气 飞机 重 W=50 000 N, 翼 载荷 W/S= 1 800 N/m? , 某 高 度 上 的 最 大 平 飞 
速度 Vw 二 241.8 m/s。 ВЯ Co= 0.02 十 0. 04C? 和 (Come 二 1, 5。 试 问 该 状态 下 需 用 推力 应 
多 大 ? 

2.8 ЖУНЛЕ 77—76 500 N, 以 升 阻 比 KK=7 和 可 用 推力 T==14 700 N 定 直上 升 ， 
试 求 上 升 角 。 若 该 机 抛 掉 副油箱 后 重量 减 小 到 68 500 N, 升 阻 比 增 加 到 KK=8, 但 仍 以 原油 门 
状态 上 升 ,试问 上 升 角 会 发 生 多 大 变化 ? 

2.9 УМА КАД ЖЕ У=800 km/h 作 定 直 平 飞 ,此 时 空气 阻力 D=16 000 N ,发 动 
机 耗 油 率 ct 二 0.114 kg/(N，h) ,7=0.98。 试 确定 飞机 的 千 米 耗 油 量 cx 和 小 时 耗 油 量 ct， 

2.10 某 飞 机 在 额定 油门 下 以 V=900 km/h Е АЛЕЯ, Е 5 min, 平 均 小 时 耗 油 量 
ci 一 2 520 kg/h; 以 后 该 机 作 征 直 平 飞 , 且 千 米 耗 油 量 cr 二 0.9 kg/km; 飞 机 最 后 阶段 以 V = 
500 km/h ЕН РЗ 20 тп, 平均 小 时 耗 油 量 с. = 900 kg/h。 若 飞机 可 用 燃油 量 Qi, = 

1 500 kg, 试 求 其 总 航程 (上 升 . 下滑 角 很 小 ,近似 取 cos 7—1). 

2.11 如 不 考虑 ct 和 ”的 变化 , 试 分 析 喷 气 式 飞 机 在 什么 飞行 状态 下 ,在 给 定 高 度 和 速度 

作 巡 航 飞 行 时 的 航程 . 航 时 最 大 。 
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2.12 НМА НУ К КЕЯ НЬ1 km РЕКА АТН, 9 驶 员 操 纵 
有 何不 同 ? 为 什么 ? 
| 2.13 МАЗ, КВТ Т j 重 Wi= =666 400 N, 结 束 时 飞行 重 Wi== 432 000 М, 
在 目标 上 空投 掷 炸 弹 重 量 W,=29 000 N, 耗 去 燃油 重量 Wi, 二 10 000 М. 若 该 机 最 佳 巡航 状 
态 参 数 为 
Н> И km，Ma = 0.76, К = 15.8, с = 0.11kg/(CN hb，7=1.0 
且 认 为 飞机 上 升 到 巡航 高 度 及 从 巡航 高 度 下 滑 返 回落 地 的 水 平 距离 均 为 245 km, 试 求 该 机 活 
动 半径 。 
2. 14 为 提高 飞机 的 续航 性 能 ， 飞机 设计 中 可 采取 哪些 措施 ? | 
| 2.15 何谓 多 发 动机 单 发 停车 时 的 “决策 速度 ”和 “平衡 场地 长 度 ”? 试 分 析 起 飞 重 量 对 平 
衡 场 地 长 度 和 驾驶 员 的 决策 的 影响 。 
2.16 某 通 用 飞机 重 44 440 МЕЖ 433.6 N/m’,; 极 曲线 形状 表示 为 Cp =0.02 十 
0.04CL ЖС, 二 1.2。 该 机 从 高 空 600 m 处 无 动力 滑翔 , 试 确定 最 大 滑翔 距离 和 最 大 续航 
时 间 。 
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前 面 用 定常 或 准 定常 运动 方程 讨论 了 飞机 的 基本 飞行 性 能 和 续航 性 能 ,着 重 解决 飞机 能 
够 飞 得 多 快 多 高 , 飞 得 多 远 多 久 的 问题 ;采用 飞机 接地 / 近 地 时 的 非 定常 运动 方程 讨论 了 确保 
安全 的 飞机 起 飞 .着 陆 性 能 。 显 然 , 仅 讨论 这 些 飞 行 性 能 是 不 够 的 ,飞机 在 空中 的 运动 往往 是 
运动 参数 随时 间 变 化 的 非 定常 运动 ,如 加 减速 ,跃升 .盘旋 和 特技 飞行 等 。 这 些 运动 的 特性 可 
归纳 为 飞机 的 机 动 性 和 敏捷 性 ，。 | | 

飞机 的 机 动 性 是 指 飞机 在 一 定时 间 内 改变 飞行 速度 飞行 高 度 和 飞行 方向 的 能 力 ,相应 地 
称 为 速度 机 动 性 .高 度 机 动 性 和 方向 机 动 性 。 按 航 迹 的 特点 来 分 ,飞机 的 机 动 飞行 通常 分 为 铅 
垂 平面 内 \ 水 平平 面 内 和 空间 的 机 动 飞行 。 在 空战 中 ,优良 的 机 动 性 有 利于 获取 空战 优势 ,所 
以 飞机 的 机 动 性 是 飞机 的 重要 战术 技术 指标 。 | ие 

飞机 的 敏捷 性 是 指 飞机 在 空中 迅速 .精确 地 改变 机 动 飞行 状态 的 能 力 。 敏 捷 性 的 提出 , 主 
要 是 由 于 航空 技术 的 发 展 ,全 方位 离 轴 发 射 空空 导弹 的 出 现 ,使 得 空战 特点 有 了 明显 的 变化 ， 
由 “ 占 位 ” 转 至 取得 “指向 ”, 故 迅速 改变 飞机 飞行 状态 ,抢先 对 准 目标 变 得 愈 显 突 出 。 它 与 飞机 
机 动 性 密切 相关 ,但 又 不 是 机 动 性 能 所 能 概括 的 , 它 更 重视 飞机 运动 的 瞬 变 性 能 。 按 飞行 状态 
变化 的 时 间 尺 度 来 分 ,有 小 时 间 尺 度 的 瞬 态 敏捷 性 和 大 时 间 尺 度 的 功能 敏捷 性 。 按 飞机 运动 
特点 又 可 分 为 轴 向 敏捷 性 .纵向 敏捷 性 和 滚 转 敏 捷 性 。 

本 章 首 先 介绍 飞机 的 过 载 概念 ;其 次 分 别 介绍 铝 垂 面 和 水 平面 内 的 机 动 性 能 ,在 此 基础 上 
提出 飞机 机 动 性 综合 指标 ;然后 介绍 飞机 的 敏捷 性 ;最 后 简要 介绍 为 提高 飞机 敏捷 性 的 过 失速 
机 动 。 


3.1 机 动 飞行 时 的 过 载 


作用 在 飞机 上 的 气动 力 和 发 动机 推力 的 合力 与 飞机 重量 之 比 , 称 为 飞机 的 过 载 。 显 然 过 
载 为 一 矢量 。 设 过 载 为 n, 气 动力 和 推力 的 合力 为 N, 则 该 力 驾 驶 员 是 可 以 控制 的 ,在 第 1 章 、 
中 称 为 可 控 力 。 按 定义 有 

N 
үү 

由 于 过 载 表征 可 操纵 力 N 的 大 小 和 方向 ,而 驾驶 员 就 是 通过 该 力 的 大 小 和 方向 来 实现 各 
种 机 动 动作 的 ,因此 可 以 利用 过 载 的 概念 来 研究 飞机 的 机 动 性 。 

设 飞机 在 无 侧 滑 中 飞行 , 且 发 动机 推力 沿 着 飞行 速度 方向 , 则 质心 运动 在 航 迹 坐标 系 上 的 


= 人 








投影 方程 式 (1. 36) 可 简化 为 


第 3 章 飞机 的 机 动 性 和 敏捷 性 VY 
dV 


mi = De Жәп 7 | 
dt | 


ту со$ Е" = Lsin и (3.2) 
— тү 了 = 一 [0$ р + Weos У 

从 方程 中 可 以 看 到 可 操纵 力 N 在 航 迹 坐 标 系 的 投影 。 于 是 可 以 分 别 得 出 过 载 在 该 轴 系 
上 的 投影 分 量 为 


"М 
п, = 21А (2529) 


— Leos и 


式 中 n, 沿 着 飞行 速度 方向 ,通常 称 为 切 辐 过 载 或 轴 间 过载 ;n, 和 nn, 均 垂直 于 飞行 速度 矢量 ,其 
合 过 载 

п, = ті 
称 为 法 问 过 载 。 式 中 n: 的 方 同 按 习惯 特定 义 为 Ox 轴 反 方向 法 向 力 与 重量 之 比 。 显 然 , 当 
06} ,п, = 1; 当 /=90 В, п, =, 


将 过 载 投 影 表示 式 代入 式 (3. 2) 中 , 则 运动 方程 可 改写 为 


ЕЦ ИИТ 


V cos Е. = рп, (3. 4) 


ду 
ү = g(7 — соѕ У) 


由 此 可 以 清楚 地 看 出 过 载 与 飞机 运动 之 间 的 关系 。 

Ж и, = іп y, 则 飞机 将 处 于 等 速 飞行 ;如 果 关 >sin У, О К, Я п, ат У, Д 
速 飞行 。 

如 果 飞 机 在 铅 垂 面 内 飞行 , 当 п, сов У, Д АЕК М п, > сов 9 


ОЇ Е ЕАН и, воз 7, О В, АТТАР Е 3. 1(a) 所 示 。 
Д СВО ВВНЗ УИ д0 ЕЗ, 人 中 第 三 式 可 直接 得 出 
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了 -~ Е (п, — соз 7) = В (и, 一 cos 7) (3.5 
ыы 即 该 点 的 轨迹 倾角 У 对 弧 长 * 的 导数 
0 
相应 的 转弯 半径 (曲率 半径 ) 应 是 曲率 的 倒数 ， А 
= =у/0 = р 63.6) 


如 果 飞 机 在 水 平平 面 内 飞行 , 则 7—0, Чи, =0 时 ,飞机 处 于 水 平面 直线 飞行 ; и,>0 
时 ,由 90, 飞行 轨迹 回 右 要 曲 ; 当 m<0 时 , 贝 <, 4791210 я 225 НН, ПИ 3. 1(b) 所 示 。 


其 转弯 (盘旋 ) 速 率 ， 可 由 方程 式 (3 4) 中 第 二 式 直接 得 出 , 即 
| dx Ви = Vn 一 ] (3.7) 


dt = ух 
相应 的 转弯 (盘旋 ) 半 径 类 似 地 可 得 
ds рух _ У _ ү: 
= т и = = = (3.8) 
由 式 (3.5)、 式 (3.6)、 式 (3.7) 和 式 (3.8) 可 以 看 出 ,无 论 在 铅 垂 面 内 还 是 水 平面 内 飞行 ,给 
定 飞行 速度 情况 下 ,法 回 过 载 mn 越 大 ,转弯 速率 就 越 大 , 转 要 半径 则 越 小 。 在 同样 过 载 数值 
下 , 随 着 飞行 速度 的 增加 ,转弯 速率 将 减 小 ,转弯 半径 则 增 大 ， 










O n<cosy 


О n=cosy 





0 n>cosy 


(а) #8. ЖЯ 


图 3.1 飞行 轨迹 与 法 向 过 载 关 系 


3.1.2 过 载 限 制 


显然 ,飞机 机 动 飞行 时 ,法 向 过 载 mm 愈 大 ,表明 机 动 性 能 愈 好 ,但 是 此 时 作用 在 飞机 上 的 
载 倚 也 很 大 ,飞机 结构 强度 ,控制 仪表 的 正常 工作 和 人 的 生理 机 能 等 将 失控 或 受到 破坏 ,为 此 
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ХА дЕ У 1. 


对 于 歼击机 ,在 正常 装载 下 ,飞机 的 最 大 法 向 过 载 通常 受 人 的 生理 条 件 限 制 。 一 般 情 况 
下 ,驾驶 员 坐 态 姿 势 正 确 , 在 5 一 10 s 内 能 承受 的 过 载 为 8; 在 20—30 = 内 能 承受 的 过 载 则 降 为 
5。 对 于 砂 炸 机 等 大 型 飞机 ,飞机 最 大 法 向 过 载 受 结构 强度 的 限制 ,在 2.5 一 3.5 之 间 。 至 于 民 
用 客机 ,由 于 顾及 旅客 在 飞行 过 程 中 的 舒适 性 ,一般 不 能 大 于 2. 

可 见 ,法 回 过 载 是 一 个 非常 重要 的 因素 。 为 了 满足 上 述 要 求 ,在 飞机 设计 过 程 中 引入 了 极 
限 过 载 . 可 用 过 载 和 需 用 过 载 等 概念 。 极 限 过 载 定 义 为 飞机 的 迎 角 达 到 失速 迎 角 时 的 法 向 过 
载 , 此 时 过 载 可 用 Ci 来 确定 , 即 

的 Ci 
м = у 


ТВАЕ ИНВЕ ВАА ЕЕЕ НОЕ НЙ а, АВАГ: 
虑 到 平衡 迎 角 不 应 超过 失速 迎 角 、. 舵 面 的 操纵 效率 以 及 结构 强度 限制 等 因素 。 


ПМ 71У 7 ЕО 9 Уо PU НУ АЛЛА -YL 人 下 Мр у ЛУ. Г 113 Ур КМ ЯА 


需 用 过 载 定 义 为 飞机 实现 某 机 动 飞 行 时 所 需 的 法 问 过 载 nr ,如 已 知 飞机 在 垂直 平面 机 
动 飞 行 轨迹 , 即 V、 к У, С) 9, ВОЛЕ Г А, (3. 4) 求 得 , 即 


(3.9) 


| Пав 一 П, 一 ив ССР 7, (3. 10) 
| 2 dt | 
飞机 设计 时 ,应 该 使 需 用 过 载 小 于 或 等 于 可 用 过 载 ,而 不 超过 极限 过 载 , 妈 
РЕ СЭВ л (3. 11) 


锅 重 平面 内 的 机 动 飞行 ,是 指 飞机 的 对 称 平 面 始 终 与 飞行 速度 矢量 所 在 的 锁 和 平面 相 重 
合 的 飞行 。 这 种 机 动 飞 行 主要 包括 ;只 改变 飞行 速度 大 小 的 平 飞 加 速 和 减速 状态 ;同时 改变 束 
度 和 高 度 的 跃升 俯冲 及 筋 斗 等 机 动 动作 ,如 图 3.2 所 示 。 





图 3,2 飞机 在 铝 垂 平面 内 的 主要 机 动 飞行 


95 


| 9 航空 飞行 器 飞行 动力 学 


3.2.1 平 飞 加 减速 


“ 平 飞 加 减速 性 能 ,反映 了 飞机 改变 速度 大 小 的 能 力 。 现 代 飞 机 的 最 大 速度 不 断 提高 , 平 飞 
аа ГРЕЕТ театри ит 
要 求 ， 

飞机 水 平 直线 飞行 时 ,d7Y/dt=0,Y=0， 由 方程 式 (3. 2) 可 简化 得 


Чу = 
@ Е (3.12) 


1 = ж (м, = 1) 

由 上 式 可 见 , 飞 机 加 减速 dV/di 的 大 小 ,主要 取决 于 切 向 过 载 ,或 剩余 推力 AT 的 大 小 。 
此 时 飞机 保持 水 平 飞行 ,位 能 不 变 , 故 AT 将 全 部 用 于 改变 飞机 的 动能 ,改变 飞行 速度 。 加 速 
时 ,必须 加 大 油门 ,甚至 使 用 发 动机 加 力 工作 状态 ,以 增加 推力 ,使 AT 之 0; 减 速 时 ,必须 减 小 
油门 以 减 小 推力 ,或 同时 打开 减速 板 增 大 阻力 ,使 AT<<0。 

衡量 平 飞 加 减速 的 指标 ,常用 从 一 平 飞速 度 加 速 ( 或 减速 ) 到 另 一 个 平 飞速 度 所 需 的 时 间 
来 表示 。 对 于 亚 声速 飞机 ,采用 0. 70V。 加 速 到 0. 97V。。 的 时 间作 为 加 速 性 指标 ;由 Vs, 减速 
到 0. 70V。。 的 时 间作 为 减速 性 指标 。 对 于 超声 速 飞机 ,采用 亚 声速 飞行 时 的 常用 Ma 和 最 大 
使 用 Ma 之 间 的 加 减速 时 间 ,作为 加 减速 性 能 指标 。 该 指标 可 直接 由 方程 式 (3. 12) 积 分 得 出 


| 1!'dV = 了 dV 
| = 
у, п. АТ 


式 中 Vo 为 初始 平 飞速 度 АТН, 
由 于 式 (3. 13) АТ 随 速度 改变 , 故 上 式 只 能 用 数值 积分 法 或 图 解 积分 法 求解 。 图 解法 
是 对 给 定 的 高 度 ,根据 相应 的 发 动机 工作 状态 和 工 =W 的 条 件 , 作 出 函数 W/(gAT) 对 V 的 关 
系 曲线 ,如 图 3. 3(a) 所 示 。 图 中 曲线 下 的 面积 即 为 所 求 的 从 Vo 改变 到 Vi 所 需 的 时 间 。 
同一 架 飞 机 ,在 不 同 的 高 度 其 加 减速 性 能 是 不 一 样 的 。 表 3. 1 列 出 了 某 歼击机 的 加 速 性 
能 计算 结果 。 


(3.13) 


表 3.1 某 歼 击 机 的 加 速 性 能 










增 速 范围 / ИТҮ AT/N 加 速 时 间 /s 


高 度 /m 


15 000 222-250 2 940 201.0 





从 表 3.1 可 见 , 对 于 同样 的 加 速 范围 ,在 相同 的 发 动机 工作 状态 下 ,飞机 高 度 在 15 000 т 
比 在 5 000 m 所 需 加 速 时 间 长 得 多 。 这 是 因为 ,剩余 推力 不 仅 随 速度 而 变 ,还 随 高 度 而 变 。 由 
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于 发 动机 可 用 推力 随 高 度 升 高 而 降低 ,AT 随 之 减 小 ,从 而 使 高 空 加 速 性 能 恶化 。 
除了 上 述 的 加 减速 时 间 指标 外 ,有 些 情 况 还 要 确定 在 相应 时 间 内 的 飞行 距离 。 注 意 到 
dL=Vdt, 故 相应 的 飞行 距离 可 积分 得 出 | 
_W Г VaV _ Г у 
в/м АГ 28 АТ 
上 式 的 求解 ,同样 采用 数值 积分 或 图 解 积分 。 图 3.3(b) 为 函数 WV/(gAT) 对 V 的 关系 曲线 。 
曲线 下 的 面积 即 为 所 求 的 从 Vo ~V1 加 速 所 经 过 的 飞行 距离 。 


(3.14) 


W 


АТ (3? • т) 





0 0 
800 11000 1200 у. 1400 1600 800 7.1000 1200 1400 1600 
dam • В“ Vm ,hm 


(а) 加 减速 时 间 | (b) 加 减速 相应 的 飞行 距离 
图 3.3 确定 飞机 加 减速 性 能 的 图 解法 


飞机 加 减速 性 能 与 飞机 的 基本 参数 之 间 的 关系 ,可 由 方程 式 (3. 12) 改 写成 如 下 形式 ; 
Т 10 пех 
ЕРИ 87 К) | 9. 19) 
АН К 为 升 阻 比 。 由 式 (3.15) 看 出 , 增 大 推 重 比 T/W ,提高 飞机 的 升 阻 比 攻 ,可 以 改善 飞机 
的 加 速 性 能 ;看 与 此 相反 , 则 可 改善 飞机 的 减速 性 能 ， | | 


3.2.2 Ж 升 


跃升 是 将 飞机 的 动能 转变 为 位 能 ,迅速 取得 高 度 优势 的 一 种 机 动 飞 行 。 在 给 定 初 始 高 度 
和 初始 速度 下 ,飞机 所 能 获得 的 高 度 增 量 愈 大 ,完成 跃升 所 需 时 间 愈 短 , 则 它 的 跃升 性 能 愈 好 。 

跃升 通常 可 分 为 进入 跃升 、 跃 升 直 线段 和 改 出 跃升 三 个 阶段 ,如 图 3. 2 所 示 。 精 确 计算 路 
升 性 能 仍 需要 通过 对 式 (1. 45) 和 式 (1. 51) 进 行 数值 积分 。 这 里 仅 介 绍 近 似 估 算 跃 升 高 度 增 量 

1. 跃升 高 度 | | 

设 进入 跃升 时 飞行 状态 为 (Vo , 理 ,) , 改 出 跃升 时 飞行 状态 为 (Vi ,Hi)。 计 算 路 升 高 度 时 ， 
可 近似 认为 跃升 过 程 中 推力 和 阻力 基本 相等 (T=DD) ,升力 L 又 始终 与 运动 轨迹 相 垂直 ,飞机 
仅 在 势力 场 (重力 ) 下 作用 , 故 可 利用 能 量 守恒 定律 得 | 
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| АНН О (3.16) 
可 见 , 初 始 速度 УЖ А ГЕИ Vi 愈 小 , 则 跃升 高 度 增 量 AH 愈 大 。 但 为 保 


证 飞行 安全 , 改 出 跃升 时 速度 不 得 小 于 最 小 允许 使 用 速度 V。。 为 此 ,在 给 定 初始 飞行 状态 下 ， 
可 得 最 大 路 升 高 度 增 量 为 | 


АН ах =. (2—2) | | (3. 17) 
28 | 
式 中 ,为 飞机 最 小 允许 使 用 速度 ,由 下 式 确定 , 即 
Г 
с (3. 18) 


由 于 V, 与 待 求 高 度 上 的 空气 密度 p 和 人 允许 升力 系数 Ci ,有 关 , 因 此 ЛН, ЕЖА. Ж 
具体 步骤 如 下 | 

ФА Н.У, , 先 估计 一 个 六 ,由 式 (3.17) 计 算出 

ОЖ Hi = 十 AH' 查 得 声速 <, 并 算出 Ма 二 Vi/c ,再 由 该 机 的 升力 特性 曲线 查 得 CL ,; 

@) 由 HI 和 С; , 按 式 (3.18) ,确定 一 个 新 的 VV， 

@ 用 V' 重 复 步骤 ~@, 直 到 先后 两 次 所 得 的 V, 的 变化 很 小 为 止 ; 

@ 将 最 后 得 到 的 V, 代 入 式 (3, 17) , 求 得 跃升 高 度 增 量 АН, 

表 3. 2 给 出 了 某 跨 声速 飞机 以 发 动机 加 力 工作 状态 跃升 的 性 能 数据 ,从 中 可 以 看 出 AH 
和 Vo ,Vi 之 间 的 关系 。 Е | 


3.2 某 歼击机 跃升 性 能 


升 高 度 增 量 AH/m | 跃升 终了 速度 Vi/(m。s 


终了 i +571) 
2109 
167 | 


和 ATT/ , 
а ; 





“ 动 升 限 是 衡量 飞机 跃升 性 能 的 另 一 个 指标 ,定义 为 利用 飞机 的 动能 通过 路 升 可 能 达到 的 
最 大 高 度 。 因 为 飞机 在 实用 静 升 限 附近 飞行 时 ,能 保持 定 直 平 飞 的 条 件 ,而 此 时 的 飞行 速度 远 | 
大 于 最 小 允许 速度 V,, 还 有 相当 大 的 速度 裕 量 , 故 可 以 通过 晓 升 获得 比 静 升 限 更 高 的 高 度 ,如 
图 3.4 所 示 。 动 升 限 的 具体 计算 由 式 (3. 16) 导 出 。 2 
式 中 VV, 为 动 升 限 日 ;高 度 上 的 最 小 允许 飞行 速度 。 右 端 第 一 项 为 飞机 最 大 能 量 高 度 
HH ,表明 飞机 在 跃升 起 始 高 度 日 ,上 所 具有 的 最 大 能 量 ,其 中 Vo 应 取 高 度 日 ,上 的 最 大 平 飞 
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(3. 19) 
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Ж У, 


显然 , 动 升 限 高 度 与 进入 跃升 时 的 总 能 量 有 关 ， 即 与 能 量 高 度 玉 有 关 。 因 此 为 求 得 飞机 
的 动 升 限 ,首先 应 确定 总 能 量 最 大 的 飞行 状态 ,也 就 是 求 最 大 能 量 高 度 电 . „ПУХ, НЕ 
第 2 章 求 得 的 飞机 飞行 包 线 ( 见 图 2. 10) ,可 以 算出 能 量 高 度 Н. = НУ: /2g 6 Н 的 变化 
曲线 ,如 图 3. 5 所 示 。 从 图 3. 5 中 找 得 最 大 能 量 高 度 瓦 。。。 和 相对 应 的 起 始 跃 升 高 度 Ho ,再 
从 飞行 包 线 上 查 得 起 始 跃升 的 速度 Vs(Ho ) 。 随 后 利用 式 (3. 17) 和 式 (3. 18) 按 迭代 法 求 得 
改 出 跃升 时 的 最 小 允许 飞行 速度 V,。 最 后 ,由 式 (3.19) 算 得 动 升 限 瓦 。。。 一 般 来 说 ,这 时 的 
牙 升 起 始 高 度 低 于 飞机 的 理论 静 升 限 。 这 是 因为 当 飞 机 接近 静 升 限时 ,往往 随 高 度 增加 ,最 大 
平 飞速 度 迅速 减 小 ,因而 能 量 高 度 反 而 减 小 。 





图 3.4 动 升 限 示 意图 = 图 3.5 最 大 能 量 高 度 的 确定 


3 Е 5 Т.Н В я А Е А шг 人 人- 


6 2 = 二 Ss TNS 
应 当 指出 , 动 升 限 与 与 静 升 限 是 两 个 不 同 的 概念 。 前 者 是 通过 跃升 而 获得 的 最 大 高 度 , 在 该 


高 度 上 飞机 的 可 用 推力 小 于 需 用 推力 ,飞机 不 能 作 等 速 平 飞 。 而 后 者 是 等 速 直线 平 飞 的 最 大 
高 度 ,在 该 高 度 上 ,飞机 的 可 用 推力 等 于 需 用 推力 。 动 升 限 和 静 升 限 之 间 的 高 度 范围 叫 动力 高 
度 飞 行 范围 。 飞 机 在 动力 高 度 飞 行 范围 内 ,可 以 保持 一 定时 间 的 减速 平 飞 。 


例如 某 超声 速 歼 击 机 无 外 挂 时 的 实用 静 升 限 为 19 500 m, 驾 驶 员 在 13 500 m 高 度 上 增 束 
到 Ма 为 2. 05 时 进行 跃升 机 动 ,其 动 升 限 可 达 23 000 m 左右 。 


3.2.3 в 冲 


俯冲 是 飞机 用 位 能 换取 动能 ,迅速 降低 高 度 .增加 速度 的 机 动 飞 行 。 利 用 俯冲 可 以 实施 妃 
击 、 攻 击 地 面目 标 或 进行 俯冲 缀 炸 等 。 俯 冲 的 航 迹 可 以 分 成 三 段 ,进入 依 冲 俯冲 直线 段 和 下 
出 俯冲 ,如 图 3. 2 所 示 。 

对 于 俯冲 性 能 的 要 求 是 ;一 方面 要 求 有 较 好 的 直线 俯冲 加 速 性 ; 另 一 方面 要 求 改 出 俯冲 时 
不 应 有 太 大 的 高 度 损失 ，。 
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1. 直线 俯冲 段 

直线 俯冲 时 ， 由 于 下 一 0， 方程 式 (1.45) 可 简化 为 
У Естре 7) | / 
dt VW (3. 20) 
Г. = Усоз У | 


прими 7 为 负 值 , 故 重 力 分 量 (一 Wsin 7) 为 正 值 , 在 俯冲 时 起 加 速 作 用 。 当 (了 一 
sin Dr >0 时 ,飞机 加 速 俯冲 ， 随 者 高 度 降低 ,空气 密度 增加 和 飞行 速度 加 快 , 飞 机 阻 


力 显著 增加 。 当 俯冲 至 某 一 高 度 和 速度 时 ,(T 一 Wsin 7) 二 DD, 全 二 0, 此 时 的 飞行 速度 称 为 


俯冲 极限 速度 。 其 值 为 
/2(T 一 Wsin У) 
СЗ > 
在 飞机 设计 中 ,俯冲 极限 速度 Vs; 应 该 小 于 该 高 度 上 的 最 大 容许 速度 。 最 大 容许 速度 通常 由 
飞机 结构 强度 所 限制 的 gs。 确定。 为 了 保持 直线 俯冲 ,在 达到 极限 速度 以 前 ,必须 使 升力 系数 
Ci 或 迎 角 a 随 动 压 g 的 增加 而 减 小 ， 


飞机 的 俯冲 速度 随 飞行 高 度 的 变化 规律 ,可 通过 对 所 СНР 


dy ауан, фу dy 
т тт 


代入 式 (3. 20) 中 的 第 一 式 得 

| а 

Чу е" о 50У 5. (3.21) 
Ут 7 





经 对 上 式 数 值 积分 即 得 。 
Я: 某 路 声速 飞机 在 11 000 т 高 度 以 初始 速度 wo 三 266 m/s 用 不 同 Y 角 俯冲 ,发 动机 处 
于 慢车 状态 (T.s:0) ,放下 减速 板 。 经 计算 求 得 的 俯冲 速度 随 高 度 的 变化 列 于 表 3. 3 中 。 
表 3.3 某 歼 击 机 俯冲 速度 随 高 度 变 化 





由 上 表 可 见 ,Y 角 愈 大 ,俯冲 到 某 高 度 时 的 速度 也 愈 大 。 俯 冲 前 段 是 加 速 , 后 段 是 减速 。 
其 极限 速度 出 现在 6 000 m 高 度 附 近 , 相 应 的 值 对 于 yY=90 和 7Y=60 分别 为 333 m/s 和 
322 m/s。 该 机 的 gs 规定 为 65 200 N/m? ,相当 于 6 000 m 高 度 上 最 大 允许 速度 为 444 m/s。 
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所 以 上 述 的 俯冲 是 安全 的 。 

2， 改 出 俯冲 段 

改 出 俯冲 时 ,驾驶 员 将 拉杆 增 大 迎 角 , 以 获得 较 大 的 过 载 , 使 飞行 轨迹 向 上 弯曲 。 当 轨迹 
接近 水 平时 ,再 推 杆 减 小 迎 角 ,使 飞机 转 和 人 平 飞 状态 。 可 见 , 改 出 俯冲 是 一 种 飞行 速度 .高度 、 
轨迹 倾角 和 迎 角 都 在 变化 的 非 定常 曲线 运动 。 

俯冲 改 出 段 的 高 度 下 降 量 常 是 人 们 非常 关心 的 ,因为 直接 涉及 到 飞行 安全 。 下 面 介绍 改 
出 俯冲 时 高 度 损失 的 近似 公式 。 | 

近似 估算 时 ,认为 改 出 过 程 中 发 动机 推力 与 飞机 阻力 基本 相等 则 运动 方程 式 (1. 45) 可 简 


化 为 
= gsin 7 | | 





а (и. — соз 7) | 
上 两 式 相 除 ,可 得 
| dV Vsiny 
dy п, 一 COS У 
或 м их. . а (3. 23) 
如 改 出 俯冲 开始 时 的 速度 和 轨迹 倾角 分 别 为 w 和 为, 结 者 束 时 的 速度 和 轨迹 倾角 分 别 为 六 和 


7, 其 中 Y=0, 并 认为 改 出 俯冲 过 程 中 .为 常数 , 则 对 式 (3. 23) 积 分 ,得 出 改 出 俯冲 结束 时 的 飞 
行 速度 为 
у: Зна ЛНА | (3.24) 
п, — 1 
考虑 到 发 动机 推力 和 飞机 阻力 基本 相等 ,因此 改 出 俯冲 过 程 中 的 高 度 损 失 也 可 用 能 量 
恒定 律 求 得 


4} 


АН = (у-ү) 
28 
将 式 (3. 24) 代 入 上 式 ,可 得 改 出 俯冲 高 度 损失 计算 公式 为 


ан = (8) 1 (3.25) 
”由 此 可 见 ,只 要 知道 开始 改 出 俯冲 时 的 速度 У, ВОВ 7, ТР 8 п, ЖК 
出 俯冲 时 的 高 度 损失 。 

Я: 某 飞机 自 垂直 俯冲 中 改 出 ,Vi =338 m/s, 求 飞机 以 过 载 = 6 лп, = 8 两 种 情况 下 
改 出 俯冲 时 的 高 度 损失 和 改 出 后 的 速度 。 

№ п. =6 时 ,由 式 (3, 24) 和 式 (3.25) 可 得 
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АН = 





338 = 90° 

2х 9. 81 6—1 

|? = 90° 
6—1 


= т = 2 565 т 
V = 338 
л. = 8 时 ,通过 类 似 的 计算 可 得 р 
АН = 1 784 т, У. = 386 m/s | | 
该 示例 结果 表明 ,高 速 飞 机 改 出 俯冲 时 的 高 度 损失 是 比较 大 的 。 增 大 过 载 ,可 以 减 小 改 出 
俯冲 的 高 度 损失 ,但 过 载 受 飞机 结构 强度 和 驾驶 员 生 理 条 件 的 限制 。 为 了 保证 安全 ,开始 改 出 
俯冲 时 飞机 应 具有 足够 的 高 度 储备 。 | | 


3.3 “水 平平 而 内 的 机 动 性 能 


飞机 在 水 平平 面 内 的 机 动 性 能 着 重 反映 飞机 的 方向 机 动 性 。 最 常见 的 机 动 动作 是 盘 旅 ， 
即 飞机 在 水 平平 面 连续 转弯 不 小 于 360" 的 机 动 飞行 。 当 转弯 小 于 360" 时 , 常 称 为 “转弯 ”。 
盘旋 可 分 为 定常 盘旋 和 非 定常 盘旋 。 前 者 其 运动 参数 如 飞行 速度 . 迎 角 、 倾 斜 角 以 及 盘 族 
半径 等 都 不 随时 间 而 改变 ,是 一 种 匀速 圆周 运动 ;后 者 其 运动 参数 中 有 一 个 或 数 个 随时 间 而 改 
变 。 盘 旋 时 飞机 可 以 带 侧 滑 或 不 带 侧 滑 。 无 侧 滑 的 定常 盘旋 称 为 正常 盘旋 。 
由 于 正常 盘旋 具有 一 定 代表 性 , 常 作为 典型 的 水 平 机 动 动作 ,用 盘旋 一 周 所 需 时 间 和 盘 族 
半径 作为 评价 指标 。 为 此 下 面 着 重 讨论 正常 盘旋 ,然后 再 讨论 非 定常 盘旋 。 


3.3.1 正常 盘旋 


) m/s = 406 m/s 


正常 盘旋 时 ,飞机 是 在 水 平面 内 作 匀速 国 周 运动 , 故 呆 一 0, 呈 一 0,7 一 0, 且 将 法 向 惯性 力 


形式 改写 为 пуп К.К 为 正常 盘旋 半径 。 于 是 运动 方程 3. 2) 可 简化 为 
Т=р 
[.с0$ и = 
| Е = Lsinp | | | | 
其 中 ,第 一 式 表示 为 了 保持 速度 大 小 不 变 ,发 动机 可 用 推力 应 与 飞机 阻力 相 平 衡 ;第 二 式 表示 
为 了 保持 飞行 高 度 不 变 , 升 力 在 铅 垂 方 问 的 分 量 Leos р 应 与 飞机 的 重力 相 平衡 ;第 三 式 表示 
为 了 保持 盘旋 半径 尺 不 变 , 按 动静 法 ,问心 力 Lsin и 应 与 离心 力 平衡 。 飞 机 上 所 受 力 的 关系 
如 图 3.6 所 示 。 5 
由 方程 式 (3. 26) 可 求 得 正常 盘旋 半径 为 
реа В 0 


| g nsiny Е 


(3.26) 
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正常 盘旋 角速度 为 
+ _V руп 1 | 
ре (3. 28) 
正常 盘旋 一 周 的 时 间 为 
三 2T 人 人 г 2nV 


(3. 29) 





ет дмт —1 

由 式 (3. 27) #5 (3. 29) 可 见 , 减 小 飞行 速度 V 和 
增加 过 载 2%, 可 以 减 小 盘旋 半径 R 和 盘旋 一 周 的 时 间 
fur ,提高 飞机 的 方向 机 动 性 。 但 V 减 小 入, 增加 均 会 
受到 一 些 因素 限制 。 根 据 这 些 限 制 条 件 可 以 确定 飞机 
实现 正常 盘旋 的 飞行 范围。 

1. 正常 盘旋 的 飞行 范围 

限制 因素 主要 有 三 方面 : | 

Ф 过 载 增加 受到 飞机 结构 强度 和 人 的 生理 条 件 限 
制 , 故 有 n, wx 存在 。 

(О) 速度 减 小 ,为 了 保持 盘旋 时 的 Lcos и, 
增加 С, ;但 为 了 飞行 安全 ,Cr 要 受到 最 大 允许 升力 系数 
Cu ,的 限制 。 | 

О Ci 增加 ,阻力 随 之 增加 ,为 了 满足 T=DD 条 件 ,要 | 
求 可 用 推力 工 增 加 ,但 会 受到 发 动机 特性 T 的 限制 。 图 3.6 ЕКА Ч ЕА 

根据 这 些 限 制 条 件 , 可 以 形象 地 画 出 
飞机 在 某 个 高 度 能 实现 正常 盘旋 的 飞行 范 
围 , 称 为 正常 盘旋 界限 图 ,如 图 3. 7 所 示 。 
绘制 该 图 的 步 又 是 首先 绘 出 给 定 高 度 上 发 
动机 的 最 大 可 用 推力 曲线 ;然后 绘制 ,= 
1 到 ,二 n,mox 的 盘旋 需 用 推力 (Ts ) ,曲线 
族 ;最 后 在 曲线 族 上 标 出 该 高 度 上 由 Ci， 
所 决定 的 最 小 允许 盘旋 速度 У, В n, 的 变 
0 | 200 400 600 800 10001200 1400 化 曲线 (图 上 АВ 90). 由 这 些 限制 线 和 
Vi(km • В”) mi 一 1 的 需 用 推力 曲线 构成 的 区 域 , 即 为 正 

常 盘旋 飞行 范围。 

2， 极 限 盘 旋 | 
| 处 于 上 述 三 种 限制 条 件 之 一 的 盘旋 称 
为 极限 盘旋 。 极 限 盘旋 性 能 可 通过 这 三 个 限制 因素 ,分别 算出 相应 的 极限 盘旋 半径 R 盘旋 一 
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图 3.7 正常 盘旋 界限 图 
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周 的 时 间 ts 和 相应 的 法 同 过 载 , 随 飞行 速度 的 变化 曲线 ， 谓 之 极限 盘旋 性 能 图 。 

@ 按 飞机 结构 强度 或 人 的 生理 条 件 限制 ,应 根据 不 同类 型 的 飞机 ,确定 相应 的 最 大 法 向 
过 载 。 如 歼击机 , 按 驾 驶 员 较 长 时 间 能 承受 的 过 载 , 可 取 no ww 二 5。 然 后 将 其 代入 式 (3. 27) 和 和 
式 (3. 29), 即 得 受 飞机 结构 和 驾驶 员 生理 限制 的 极限 盘旋 半径 R 和 盘旋 一 周 时 间 tav。 

О 按 飞机 升力 系数 Ci 的 限制 。 在 第 1 章 中 已 述 , 为 了 飞行 安全 ,飞机 升力 系数 增 大 受到 
失速 升力 系数 Cr。 和 平 尾 最 大 俩 角 时 的 升力 系数 Cranx 的 限制 ,由 此 可 确定 盘旋 时 相应 的 允 
许 升力 系数 Ci ,, 求 得 


= (3. 30) 


再 代入 式 (3, 27) 和 式 (3,29) ,得 到 受 升力 系数 限制 的 极限 盘旋 半径 民 和 盘旋 一 周 时 间 tv。 
О 按 发 动机 的 最 大 可 用 推力 Ts 限制。 正常 盘旋 时 ,飞机 的 升力 为 





L = п,№ 
相应 的 升力 系数 由 上 式 得 
С = ие | (3.31) 
70У 5 | 
飞机 的 阻力 为 | 
м1 2 G 2 2 mW \ ле 
о от = (Сы + АС?) 了 pV2S = онл) |5 = Рут 
де Р, .lf | 
式 中 Do А5 Di 分 别 为 同样 高 度 А РУ КААЛ ЛИН, | 
由 上 式 可 见 , 飞 机 在 给 定 高 度 . 速 度 下 盘旋 时 的 阻力 , 比 同样 高 度 . 速 度 下 平 飞 时 的 阻力 
大 。 实 现 正常 盘旋 时 ,必须 满足 T,=DD 的 要 求 。 如 盘旋 所 需 过 载 几 过 大 , 则 可 能 盘旋 阻力 超 


过 发 动机 提供 的 可 用 推力 ,飞机 将 只 能 减速 盘旋 。 
因此 , 当 可 用 推力 为 Tx 时 ,可 由 式 (3. 32) 求 得 其 相应 的 最 大 法 向 过 载 为 
шах — Оо. 
р: 
再 代入 式 (3. 27) 和 式 (3.29), 即 得 受 可 用 推力 限制 的 极限 盘旋 半径 К 和 盘旋 一 周 时 间 tv。 
图 3. 8 为 按 上 述 方法 确定 的 某 机 在 某 飞行 高 度 上 的 极限 盘旋 性 能 图 。 从 图 上 可 以 确定 该 
高 度 上 用 各 种 不 同 速度 作 极 限 盘 旋 的 盘旋 半径 R、 盘 旋 一 周 时 间 ts 以 及 最 大 的 法 向 过 载 






(3; 33) 


”对 于 超声 速 飞 机 在 一 定 飞行 高 度 上 ,由 于 其 推力 特性 的 特点 ,存在 两 个 最 大 的 剩余 推力 
因此 , 按 式 (3. 33) 计 算得 出 法 向 过 载 n, 也 有 两 个 最 大 值 mw mx 如 图 3. 9 所 示 。 一 个 出 现在 
Ma 接近 1 的 范围 ; 另 一 个 出 现在 Ma 大 于 1 的 范围 。 虽 然 在 超声 速 范围 作 极限 盘旋 时 ,ms ns 
较 大 ,但 速度 大 小 的 影响 起 主要 作用 , 故 盘 旋 半 径 玉 较 大 ,盘旋 一 周 时 间 姑 较 长 。 因 此 超声 速 
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60 
Ci 限制 Г, 
20 С. Tu 限制 50 7 n=5 限 制 


15 \ р 94 SN Ta 限制 


“30 ns 限制 3 





20 | 2 
2 | С, 限制 
г. 10 -条 一 一 一 一 一 一 人 
0 200 400 600 8007. 10001200 600 8007. 10001200 1 7 600 800 10001200 
Vi(km • В”) (кт • 7") Vkm • в”) 


(а) R= (DN) (Ы) ТУР) (с) п,=7 (И) 


图 3.8 某 机 的 极限 盘旋 性 能 图 


п pn() 
3.5 | Н-Н km 





3.9 某 超 声速 飞机 最 大 法 向 过 载 mw 随 五 ,Ma 变化 曲线 
飞机 的 最 小 盘旋 半径 和 最 短 盘 旋 时 间 应 是 在 亚 声速 范围 内 。 
3.3.2 最 优盘 旋 


对 于 战斗 机 来 说 ,为 了 取得 空中 优势 ,飞机 应 具有 最 快 的 盘旋 (转弯 ) 角 速度 和 最 小 盘旋 
(转弯 ) 半 径 的 能 力 。 通 常 这 两 种 情况 是 不 可 能 同时 出 现 的 。 在 近 距 空战 格斗 中 ,快速 转弯 的 
能 力 比 急剧 转弯 的 能 力 更 重要 。 现 代 高 性 能 战斗 机 ,如 美国 的 F 一 15,F 一 16 能 以 高 于 20(°)/ 
s 的 角速度 转弯 。 | 

在 给 定 发 动机 推力 、 辟 载 和 飞机 阻力 特性 的 条 件 下 ,来 确定 飞机 转弯 速度 和 转弯 半径 的 最 
佳 值 ,将 受过 载 ,和 升力 系数 Ci 的 限制 ,因此 是 一 个 比较 复杂 的 非 线性 优化 问题 。 这 里 将 采 


У ү г АНХ \1 ер 
ИАЕА КАЛВ ЛЕСЕ) ВЕ. 


在 水 平面 内 的 正常 盘旋 ( 亦 称 协调 转弯 ) 可 有 多 种 形式 。 下 面 仅 具 体 介绍 三 种 特别 感 兴趣 
的 情况 :中 最 大 转弯 速率 的 盘旋 ; 急剧 转弯 或 最 小 转弯 半径 的 盘旋 ;G) 最 大 可 能 过 载 下 的 
盘旋 。 随 后 ,介绍 允许 飞行 高 度 损失 的 协调 转弯 的 情况 ,确定 飞机 最 大 瞬 态 速率 的 转弯 性 能 。 
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在 具体 介绍 这 些 盘 旋 性 能 前 ， 为 使 推导 公式 时 写 得 简洁 些 , 除 采用 原 有 的 无 因 次 量 过 


ns 和 升 阻 比 天 外 ,还 引入 了 新 的 无 因 次 变量 。 

















无 因 次 推力 Kr 定义 为 
Kr = ШС. (3 
ХЕКЕ ие Ў у 
= Е (9. 
式 中 有 利 速度 Vs а 
相应 的 飞机 阻力 站 可 表示 为 
2 2 S 2 WY 
р ву (С АС = Д S| Cn + A (Ns | 
Ж У=иУ, КЛ НЯ 
И / ;nm 
ОК нах (ч и? 8 
于 是 正常 盘旋 运动 方程 式 (3. 26) 中 第 一 式 ,可 用 无 因 次 参数 表示 , 即 
| KW ,2 
Ка» wl и = 
或 表示 为 
и 一 2Kr + т: =0 | 
= У2Кти? — и" (3， 
_ ВЕСУ) А (3. 27) 和 盘旋 (转弯 ) 角 速度 式 (3. 28) 的 无 因 次 参数 表示 式 为 
Е шу? (3 
gu (2Кт- и?) — ] 
gvV2Krmu — и —1 | (3 


= У, 
1. 最 大 持续 转弯 速率 


飞机 保持 常 值 高 度 的 最 大 持续 转弯 速率 的 条 件 ,可 由 转弯 速率 公式 对 v 求 导 得 出 。 


式 (3. 39) 改 写成 


(У opt | от 2 /9 
Т, = (Ат И = 73 о 
式 对 * 求 导 并 令 其 值 等 于 零 , 即 
| Wan ; да ВХ Ве 
оа) ии 0 
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通常 o 取 0, 故 可 得 


С. (3.41) 
УУ, ЕЕС З О ЕВЕ ВЕ ОУ 
п. =у2Кт 1 (3.42) 


_y _ МА Е 
У-У = 6/6 (3.43) 


相应 的 升力 系数 可 由 阻力 式 (3. 36) 导 出 ,其 诱导 阻力 与 零 升 阻力 比 为 
Ес АС? | 
Cpo 





2 
二 а = я = 0К: 1 
и М 
则 全 二 Ав a 


最 大 持续 盘旋 速率 和 相应 的 盘旋 半径 由 式 (3. 38) 和 式 (3. 39) 可 得 


Е 2011 | | (3.45) 
opt 


Кое (бр МКС 3. 46 
gV2K7 一 2 | Re Ja (3.46) 


实现 最 大 持续 转弯 速率 盘旋 时 ,由 式 (3. 42) 求 得 的 过 载 mm 应 小 于 或 等 于 极限 过 载 w.; 由 
式 (3. 44) 求 得 的 升力 系数 应 小 于 或 等 于 CLs。。 如 这 两 个 条 件 不 能 满足 , 则 飞机 就 不 具备 最 大 
持续 转弯 速率 盘旋 的 能 力 , 上 述 分 析 也 是 无 效 的 。 

2， 最 急剧 持续 转弯 | 

最 急剧 持续 转 穿 是 指 飞 机 在 水 平面 内 等 速 最 小 半径 的 盘旋 (R= Rs,)。 保 持 常 值 高 度 的 
最 急剧 持续 转弯 的 条 件 可 由 人 盘旋 半径 公式 对 v 求 导 得 出 。 式 (3. 38) 对 * 求 导 , 并 令 其 为 零 , 得 
dR _ (у=) ЕРТЕГИ с 402) 12 2Кт ш) 1 | 





Чи А (К. – и) —1 
从 上 式 可 解 得 | 
Е (3. 47) 
УК: 





Е 


即 V 二 起 Vo。 在 该 条 件 下 飞机 最 急剧 持续 转 寺 的 盘旋 性 能 可 表示 为 


УК: 
_ 2—1 





о Ве О А 
бе = OR Е, (3. 49) 
| 2 | | 
Cr = 00а = V2K7 — 1CL op (3. 50) 
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gg К> – 1 
ат е е 
2 
ещ Уз (3, ри) 
SVKT 一 
同样 ,此 时 应 满足 т, «о, С, СЖ, РИ 52) 得 出 的 Ки "个 能 实现 ,上 


述 的 分 析 也 是 无 效 的 。 
3. 最 大 可 能 过 载 转弯 
在 水 平面 内 以 最 大 过 载 转弯 的 条 件 , 可 由 过 载 式 (3.37) 对 v 求 导 , 并 令 其 等 于 零 得 





2п, dn = 4u(Kr—u)=0 
du 
很 明显 u 关 0, 故 可 得 
| я 
即 了 =VKrVwe。 在 该 条 件 下 ,飞机 以 最 大 可 能 过 载 转变 的 盘旋 性 能 可 表示 为 
= К; (3590 
考虑 到 实际 飞 过 程 中 法 向 过 载 应 т, ъа ЕЯ 
вые 
下 过 = к _ (3.54) 


换 句 话说 ,发 动机 的 可 用 推力 必须 满足 上 述 条 件 , 否 则 过 载 会 超过 极限 过 载 ,转弯 时 造成 结构 
损坏 。 





其 他 的 性 能 指标 为 

а И (=) ат) а. Нея 、 
6 ч. — Е ОТ | (3.56) 

2 ЛЕЕ) 
а= р 1 (3.57) 

орї T 
R= _KrVo_ (3.58) 

ИК | 


可 见 , 水 平面 内 最 大 过 载 进行 协调 盘旋 ,飞机 是 处 在 最 有 利 飞 行 状态 (C = Ср = 
О, К=Кик) К КАТ. | 

上 述 的 飞机 在 水 面 内 最 优盘 旋 性 能 ,是 在 给 定 发 动机 推力 的 条 件 下 得 出 的 。 随 着 无 因 次 
推力 Kt 的 变化 ,其 盘旋 性 能 如 图 3. 10 所 示 。 通 过 对 К, о, п, АА, Е 
ТУУУ ЗНИК. ЛЧ 8 罗 /S, 能 改善 上 述 的 优化 盘旋 性 能 ， 

4. БЛИЖ 

如 果 允 许飞 机 在 转弯 时 高 度 损 失 ,那么 利用 高 度 (位 能 ) 改 变 可 产生 更 大 的 转弯 速率 ,超过 
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0 КЕТК. /7 





Е 3.10 各 类 盘 施 性 能 参数 随 无 因 次 推力 的 变化 


最 大 的 持续 转弯 速率 , 谓 之 最 大 瞬 态 转弯 速率 或 最 大 可 达 转 弯 速 率 。 最 大 瞬 态 转弯 速率 是 衡 

量 战斗 机 空战 优势 的 一 个 最 好 指标 , 它 反映 了 在 近 距 空战 中 驾驶 员 获 得 首次 指 回 目 标的 能 力 ， 

以 取得 胜利 。 但 由 于 机 动 时 高 度 急剧 损失 , 则 要 求 驾 驶 员 在 开始 机 动 时 有 足够 的 高 度 储备 。 

下 面 仍 以 侧 滑 角 为 零 , 飞 行 速度 近似 为 党 值 的 情况 来 讨论 最 大 降 态 转弯 时 的 性 能 ，。 
此 时 飞机 运动 方程 由 式 (1. 36) 改 换 成 














Т = р-+Жѕп 7 
[.с0$ и = Исоз У (3.59) 
У У" со 7 _ Lg 
= Lsiny 
gR 
ғ | Е үү 2 ть 
式 中 | — le Е? 
由 方程 式 (3. 59) 可 得 出 相应 的 性 能 
_ CosY (3. 60) 
COS 人 
ГРАТ [20 соѕ 7. 2Мсоѕ 7. 
= 3. 61 
үс, = оС, соѕ д и | 
an y= 7005 7 _ ут со 7 (3. 62) 


Кр COS У 
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о. 8 па — 6057 | (3. 63) 
Ю Усоз 7 | 


_ МУ" созу _ Vcos'Yy 
gLsin џи руп — cosiy 
从 上 述 公 式 可 见 , 在 给 定 推力 了 和 升 阻 比 K。。，. 
的 条 件 下 ,增加 过 载 n, 和 升力 系数 Ci 可 以 改善 飞机 
的 转弯 性 能 ,但 n, 和 Ci 同样 会 受到 限制 。 
假设 飞行 轨迹 角 7 较 小 ,转弯 速率 随 V 变化 的 
曲线 如 图 3. 11 л. МНЕ м, = п, wor 和 
CL 二 Crmx 的 转弯 速率 边界 线 。 显 然 这 两 条 边界 线 交 
点 对 应 的 应 是 最 大 瞬 态 转弯 速率 。 其 相应 的 飞行 速 
度 称 角 点 速度 。 和 典型 战斗 机 角 氮 速度 为 530 一 
650 km/h, 
因此 以 角 点 速度 转弯 的 性 能 ,只 要 将 ,二 п, wax 和 С. = Съ ЕЛ БЖ 术 有 关公 式 , 即 得 
Ср = Съ + АС. (3.65) 


А ве | (3. 66) 
[пах 
б Па =: CoS” Y 
Усоѕ У 
У? соѕ 7 


2 
4 Пт, тах COS 7 


(3. 64) 





盘旋 一 周 所 需 时 间 





= 2жЮ 本 2nVcosy (3. 69) 
Усоз 7 оп х — с08 У 
每 周 高 度 损失 
АЙ = (Vsin У) • Ё, (3. 70) 


Я: 某 喷气 式 飞 机 重量 W=78 480 М, ДЗ 5 =30 m ,Crm 二 1.2, 海 平面 推力 二 
39 240 №, КШ Со = 0.012 十 0. 12Ci ,极限 过 载 m1 二 8。 试 按 上 述 介绍 的 四 种 转弯 方 
式 ,确定 相应 的 转弯 速率 ,转弯 半径 ,过 载 .升力 系数 和 升 阻 比 。 
情况 1: 最 大 持续 速率 转变。 相应 地 得 
1 


人 = исе 13. 18 
2 АСю 25/0. 012 х0. 12 


= Vo - рт [2 Е) 78 480 [0.12 } m/s = 116. А 
1. 295 X 30 т 
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ТК, _ 39 240Х 13.18 _ | го 


ту = 18480 
=./2Кт—-Т=./2Х 6.591 = 3.49 
и = агссоѕ (--)= агссо$ В ет ad 一 73.3 


о 0.012 
п / = 3.49. [2:012 = 1.103 
8.2.7 _ 9. ЕЯ нау = = 0. 282 rad/s = 16.17 (°)/s 


И Е 116.2 
2л 2х3. 16 ть 


7 0. 282 
р ОСИ 
т = 282 Ш = 411.8 № 





由 式 (3.36) 可 导出 该 情况 下 的 升 阻 比 KK, 即 
3. 49 1 = 


К ты _ №, |1 
ln 1+ АС 143.4“ ,/0.012Х 0.12 
情况 2 :最 急剧 持续 转弯。 相应 








1 
м = агссоѕ (= )= агссоѕ т т 


И ЕТС 
VKr \6.59 
с — 2% _ 2Ж1.406Х 78 480 _ о. 
“Mo 1.225 Х30Х 45.3" 
2 
(116.2 m/s) — 211.4 т 


ү? 
К т е 6 一 一 一 一 一 
в/КтТ 9.81 m/s 6. 5% —1 





у 45.2 Е Е 
ор rad/s = 0. 214 rad/s = 12. 27 (°)/5 


2x ZX3.1416 
ә 6 = 19.35 





о 
0) 


此 时 的 升 阻 比 天 ,同样 可 由 式 (3. 36) 导 出 
а 2КтиКиы _ 26.59 Х 1.406 Х 13.18 _. 81 

1 十 Ki 146. 592 Х 1. 406? 

的 定常 急剧 持续 


述 计算 结果 表明 ,该 情况 下 由 于 Ci 之 Cimox ,飞机 不 可 能 完成 在 等 高 度 
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情况 з. 最 大 可 能 过 载 转弯 。 相 应 地 得 
人 
NN 一 Nn тах 一 Kr 一 6. 59 


и = агссоѕ 一 = агссоѕ 一 一 一 с 1ай = в 
Пт 


一 VKTrV。 一 V6.59X116.2 m/s = 298.3 m/s 


с 000 
С, = | =, | = 0. 316 


_ ВУК 9.816.591. 
У 





Е Е = 0. 214 Е 12.27 ( )/s 
К 5 = 25 = 1302.6 п 
т 2х3.1416 
= 4 — 5 = 49.3 з 
情况 4: д5, Ы 
Со Сао 10 
Ср = Съ + АС = 0. 01240.12 х1. 2 = 0. 185 
п, = пы = 8 | 


Ki arccos Си = arccos (1/8) та 32 2 


27 | 
ү ВЧ 200 = тэс Хх 9 5 = 168. 7 m/s 





У Г- У Итах 


— 


р = 5-6" С, = ба x 1.225 168.72 x 30 x 0. 185) № = 96 687.3 № 


a ell 687.3) а 
一 агс$ | үү )= arcsin( 一 全 7180 人 480 | == 


соѕ У = соѕ (— 47. 1°) = 0. 681 


Voosy _ [168.70 0.68) _ 
Е = (Bro )™ -291m 





— 0. 732 rad =— 47. 1° 





gtan и 
_ Усоз 7 _ 168.7 Х 0.681 _ 加 о 
И = 0. 461 rad/s = 26,4 ()/s 
_ 2 _ 23. 1416 _ 
Ls 3 ТТ В S 一 13.628S 
每 周 高 度 损失 为 


ЛА = (Vsin У), = (168. 7 m/s X sin 67. 1°) Х 13. 62 з = 1 682. 6 т 


上 述 所 有 计算 结果 列 于 表 3.4 中 。 从 表 中 可 知 , 该 机 在 海平 面 内 可 以 按 最 大 持续 速率 方 
案 进 行 盘 旋 。 但 按 最 急剧 持续 盘旋 的 方案 是 不 能 实现 的 ,因为 升力 系数 超过 极限 Cw =1. 2。 
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按 角 点 速度 转弯 可 以 实现 ,但 每 周 高 度 损 失 太 大 , 达 1 682 т. 
表 3.4 各 种 优化 转弯 结果 





转弯 (盘旋 ) 方 案 | 最 大 持续 最 急 持续 最 大 过 载 | 和 角 点 速度 


е а 









“ 45, 2 298.8 168. 4 


3.3.3 Ева 


上 面 所 求 的 最 优盘 旋 性 能 , 均 是 在 定常 盘旋 条 : 件 下 得 到 的 ， 对 每 个 状态 ,三 个 限制 条 件 并 
没有 同时 达到 ,因此 提高 飞机 的 方向 机 动 性 还 有 潜力 可 控 ， 

在 实际 飞行 中 ,有 时 为 了 获得 有 利 战机 ,驾驶 员 必须 在 最 短 时 间 内 完成 转弯 ,此 时 如 果 飞 
dtp nm ge 大 时 间 所 对 应 的 速度 
作 正 常 盘旋 为 好 呢 ? 实践 表明 ,采用 上 述 两 种 方法 ,转弯 的 时 间 均 较 长 。 合 理 的 方法 是 :以 大 
速度 进入 盘旋 ,而 以 小 速度 结束 盘旋 。 盘 旋 中 ,在 驾驶 员 生 理 条 件 允 许 和 保证 飞行 安全 的 条 件 
下 , 尽 可 能 保持 较 大 的 法 回 过 载 。 这 样 ,盘旋 时 间 驶 可 大 大 减 小 。 这 种 飞行 速度 了、 速度 滚 转 
角 4 和 盘旋 半径 RR 等 参数 发 生变 化 的 盘旋 称 为 非 定 常 盘 旋 。 

在 确定 非 定常 盘旋 性 能 时 ,可 直接 采用 飞机 在 水 平面 内 的 运动 方程 式 (1. 56)。 对 于 无 侧 
滑 非 定常 盘旋 , 且 假 设 推 力 沿 飞行 速度 方向 ,运动 方程 可 简化 为 





= = #07 р) 
dt 
Гсоѕ и = № (3.71) 
ар 
Рт, 和 ny 
由 方程 式 (3.71) 的 第 一 式 可 得 
dt = WwW dy 
& 
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从 速度 Vo 改变 至 V 的 盘旋 时 间 经 积分 ,为 
"У dV 

















| = Е) и 
78 ДЕЕ Е АЕ т НОА w 的 关系 , 即 - 
е, sin д 一 „— 1 
Г. КИ Па 
于 是 方程 式 (3. 71) 中 第 三 式 可 表示 为 
dy = EV lg И мп1 ду 
| ү VY (T=D) 
从 速度 V, 改 变 至 V 经 积分 得 航 迹 偏 角 为 
- у Тау | (3. 73) 


式 (3. 72) 和 式 (3.71) 中 被 积 函数 均 与 速度 V 有关, 故 只 能 用 图 解 积分 法 求 出 飞机 在 给 定 高 度 
的 水 平平 面 内 作 非 定常 无 侧 滑 盘旋 的 时 间 和 航 迹 偏 角 。 

图 3. 12 为 某 机 的 非 定常 盘 旋 时 间 和 航 迹 偏 角 随 速度 变化 的 计算 结果 。 从 图 上 可 见 ,飞机 
是 以 Vi 二 272 m/s 开始 进入 盘旋 , 转 过 180" 所 需 的 时 间 为 22 s, 转 弯 终 了 的 速度 为 259, 2 m/s， 
该 机 如 以 与 正常 盘旋 最 短 时 间 对 应 的 速度 Vi 二 164 m/s 盘旋 时 , 转 过 180" 需 时 15. 2 s, 但 
未 计 人 盘旋 前 飞机 减速 至 Vr wm 的 时 间 , 也 未 计 人 转弯 后 由 Vr 加 速 至 V= 259. 2 m/s 的 时 
间 ; 如 果 加 上 这 些 时 间 ,势必 超过 22 s。 由 此 可 说 ,采用 非 定常 盘旋 是 有 利 的 。 





0 
250 


0 -一 
230 


7 
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3.12 某 机 非 定常 盘旋 时 间 和 航 迹 偏 角 随 V 变化 曲线 


3.4 飞机 的 空间 机 动 飞 行 


空间 机 动 飞行 是 同时 改变 飞行 速度 、 高 度 和 方向 的 空间 特技 飞行 。 这 种 飞行 与 飞机 在 水 
平平 面 和 在 销 垂 平面 内 的 机 动 飞行 的 不 同 之 处 在 于 :飞行 轨迹 不 仅 在 水 平面 内 的 投影 是 弯曲 
的 , 且 还 有 高 度 的 变化 。 这 种 运动 是 以 一 定 的 法 向 过 载 和 滚 转 角 配 合 变化 来 实现 的 。 空 间 机 
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动 飞行 种 类 很 多 ,下 面 先 将 常见 的 几 种 空间 机 动 动作 作 简 要 介绍 ,然后 扼要 介绍 飞机 空间 栅 动 
轨迹 的 计算 方法 。 


3.4.1 常见 见 的 空间 机 动 飞行 


1. 5 

斜 筋 斗 的 轨迹 位 于 与 水 平面 成 一 j 角 的 空间 平面 内 ( 见 图 3. 13(a))， 其 飞行 动作 实际 上 
是 镍 斗 和 盘旋 结合 起 来 的 一 种 特技 动作 ,如 果 yy 角 不 大 , 它 接 近 于 非 定 常 盘 旋 。 

2. 战斗 转弯 

迅速 上 升 ,在 增加 高 度 的 同时 改变 飞行 方向 180" 的 机 动 飞行 , 称 为 战斗 转弯 ,又 称 上 升 转 
弯 , 如 图 3. 13(b) 所 示 。 在 操纵 上 , 转 写 前 半 段 主要 是 增加 高 度 ,后 半 段 在 增加 高 度 的 同时 增 
大 滚 转 角 和 偏 航 角 ,使 飞行 方向 改变 180 。 

3. 横 Ж | 

飞机 基本 保持 原 运 动 方向 ,高 度 改变 小 , 且 绕 纵 轴 滚 转 的 飞行 动作 称 为 横 滚 。 按 滨 转 角 的 
大 小 , 横 滚 可 分 为 半 滚 ( 滚 转 1809) .全 滚 ( 滚 转 360") 和 连续 横 滚 。 全 滚 飞行 动作 如 图 3. 13 (©) 
所 示 。 

全 滚 时 ,由 于 升力 方向 不 断 改变 ,重力 得 不 到 升力 的 平衡 ,飞机 会 自动 掉 高 度 。 为 了 使 全 





(а) #134 (b) 战斗 转弯 


=> 





(0) 横 滚 
> 
| в 2 | С 3 
сар ЕФ 
ка к ШИР 
(9) 战斗 半 深 | (с) 半 滚 倒转 


图 3.13 常见 的 空间 机 动 动作 
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滚 改 出 不 掉 高 度 ,应 使 飞机 处 于 上 升 状 态 ， я 前 半 段 增加 一 和 定 高 度 , 以 弥补 后 半 段 所 掉 
ЕЕ. 

4. 战斗 半 滚 (又 称 半 筋 斗 翻转 ) | 

战斗 半 滚 是 在 铅 垂 平面 内 迅速 增加 高 度 的 同时 改变 飞行 方向 180" 的 机 动 飞 行 , 如 图 3. 13 
(d) 所 示 。 其 前 段 的 轨迹 与 盘 斗 相同 , 当 飞 机 快 到 达 筋 斗 的 顶点 机 轮 朝 上 时 ,应 向 预定 方向 柔 
ТЕЛЕТ ЛЕ УБЕ АЯДА 1807, ЗР 《" 折 以 后 学 自动 作 与 半 湾 相 仆 。 

5. 半 滚 倒转 

半 滚 倒转 是 在 铅 垂 平面 内 迅速 降低 高 度 的 同时 改变 飞行 方向 180" 的 机 动 动作 ,如 图 3. 13(e) 
所 示 。 该 特技 动作 首先 是 使 飞机 绕 纵 轴 滚 转 180"( 半 深 ) ,然后 完成 盘 斗 的 后 一 半 动 作 ，。 


3.4.2 ”空间 机 动 轨迹 的 一 般 计算 方法 


在 计算 飞机 空间 机 动 轨迹 时 ,为 讨论 简单 起 见 , 仍 假设 飞行 中 无 侧 滑 , 发 动机 推力 沿 着 飞 
行 速度 方向 ,于 是 飞机 的 运动 可 直接 采用 过 载 表 示 的 质心 动力 学 方程 式 (3.4) 和 质心 运动 学 方 


程式 (1. 37) 来 描述 , 即 
dV 


= = р(п, 一 Sin 7 
Үсоѕ yd = gn 
аг з 
47 _ а 

ү = (п, — соѕ У) 
dz | 
Ет = Усоз Усоѕ у 

Е ~ = Усоз 7зш у 
ОЧЫ 
= Vsin 7 


式 中 的 过 载 (n, ,n, ,n,) 可 按 式 (3.3) 确 定 。 

一 般 情 况 下 常 以 过 过 载 作 为 控制 变量 ,根据 空间 机 动 特点 ,给 出 相应 的 随时 间 变 化 的 规律 ; 
然后 在 确定 初始 条 件 下 ,通过 上 述 方程 组 的 数值 积分 ,得 出 空间 机 动 速度 (V,X,7) 的 变化 规律 
和 轨迹 (zs ,ys ,zs) 的 变化 规律 。 从 这 些 变 化 规律 可 以 了 解 或 评价 飞机 空间 机 动 飞行 的 性 能 

3.5 仙 动 性 能 的 综合 分 析 

现代 歼击机 在 空战 过 程 中 ,并 非 只 作 单 项 机 动 动作 ,而 往往 是 进行 综合 的 、 复 杂 的 机 动 飞 

行 ,例如 转弯 并 水 平 增 速 或 同时 上 升 等 。 因 此 飞机 机 动 性 能 的 好 坏 不 能 只 用 单项 指标 来 衡量 ， 
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必须 综合 分 析 。 
3.5.1 能 量 机 动 性 


能 量 机 动 性 是 指 飞机 在 飞行 中 改变 飞机 动能 、 位 能 的 能 力 ,是 应 用 能 量 概念 来 表达 飞机 空 
战机 动 的 能 力 , 也 是 当前 综合 评定 歼击机 空战 机 动 性 能 好 坏 的 常用 方法 。 
能 量 机 动 性 用 单位 飞机 重量 所 具有 的 能 量 随时 间 的 变化 率 来 表示 。 当 飞机 在 某 飞行 高 度 
Н.П ЧЖУ 飞行 时 ,飞机 单位 重量 所 具有 的 能 量 表示 为 | 
| Е. = у +H 
该 式 即 形 如 第 2 ПИН НИД 2. 26). НЕАЖЕ о 
dE, үу, ан 


гата 
ее А и то" 
考虑 到 飞机 奈 心 运动 方程 一 地 = Т р-п У 和 二 Vsin 7, 代 入 上 式 后 得 
| ЕО 
= рУ, =У; = ЗЕР | (3. 74) 


可 见 , 单 位 飞机 能 量变 化 率 V; , 即 是 单位 重量 剩余 功率 SEP。 由 第 2 ЖИ, ЛИ 
у, БУ; 有 如 下 关系 : 


下 面 讨论 两 种 特殊 情况 。 
(1) п, =зт 7<1 的 情况 
由 上 式 可 知 ,此 时 V = #9, ШУ, =У,. ТЖ 


Е, ан _ 
di _ С. 


能 量 机 动 性 仅 反映 了 飞机 飞行 高 度 的 变化 , 即 飞 机 位 能 的 变化 能 力 。 图 3. 14 У п, =1 条件 
下 ,飞机 单位 剩余 功率 能 量 图 ,表明 不 同 高 度 .速度 下 飞机 所 具有 的 上 升 能 
《2) Н = 常 值 的 情况 
能 量 机 动能 力也 可 用 单位 飞机 重量 所 具有 的 能 量 对 轨迹 ;的 变化 率 表示 , 即 


ЧЕ, _ dE, jds _ Т-р 
ds аа 











d dt WW 


| | 
利用 过 载 与 运动 的 关系 方程 式 (3, 4) ,上 式 又 可 表示 为 
ДЕ, 


ыы 
ds /8 


显然 ,此 时 的 能 量 机 动 性 反映 为 飞机 轴 向 过 载 的 大 小 ,表示 为 飞行 速度 的 变化 , 即 飞 机 
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动能 的 变化 能 力 。 图 3. 15 ЖЕ п, =1 条 件 下 ,飞机 轴 向 过 载 ,能 量 机 动 图 ,表明 不 同 高 度 、 速 
度 下 飞机 所 具有 的 加 速 能 力 。 


400 
| 


2300 


И (п *$ 7) 





0 0.5 10 рр 15 2.0 2.5 


图 3.14 n=1 条 件 下 飞机 单位 剩余 功率 能 量 图 3.15 п. =1 条件 下 飞机 轴 向 过 载 能量 机 动 图 


3.5.2 定常 或 极限 角速度 | 
定常 或 极限 角速度 是 反映 飞机 改变 方向 的 能 力 。 其 在 垂直 面 和 水 平面 内 的 转弯 角速度 已 
由 式 (3.5)、 式 (3.7) 导 出 ,分 别 为 


їл, 
ау _ 


di _ 
2 = Е 1 (水 平面 ) 


两 式 相 除 ,得 到 垂直 面 和 水 平面 内 机 动 转弯 角速度 的 比 。 
当 7=0°, п, >21 0,5 


т 5608 7) СЕЗЕ) 








ГОЮ и 

7 a 
№ у=180°,п,>1 8,9 

ЕС 1. 

ү п, — | 


КА п, О А п. , ДА З Е ОДЕ 98 ЕДЕ СЧ АГК 
nr。, 则 得 定常 转弯 角速度 。 其 中 等 速 法 向 过 载 n, ,可 由 下 式 确 定 , 即 | 


КТ, | 


Пл, s 
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图 3. 16 ул, = 0 条件 下 ,飞机 的 定常 盘旋 法 问 过 载 曲 线 ,表明 不 同 飞 行 高 度 . 速 度 下 ， 飞 
机 改变 方向 的 能 力 。 图 3. 17 则 表示 飞机 在 水 平面 内 相应 的 定常 盘旋 角速度 。 






Н-0 юа 20 


1 { 
і 
| 


Х/К) +877) 





图 3.16 n= 二 0 条 件 下 飞机 作 定 常 盘旋 时 法 向 过 载 曲线 图 3.17 水 平面 内 的 定常 盘旋 角速度 


3.5.3 НЫНЕ 


定常 或 瞬 态 转弯 半径 是 反映 飞机 改变 飞行 方向 所 需 的 空间 大 小 。 其 在 垂直 面 和 水 平面 内 
的 转弯 半径 已 由 式 (3. 6) 式 (3.8) 导 出 ,分 别 为 





2 
A ь. Е 
у (п. — соѕ 7) | 
К, = М Е 4 (水 平面 ) 
Х ауп -1 


垂直 面 和 水 平面 内 转弯 半径 之 比 可 由 上 述 两 式 相 除 而 得 。 
= 7=0°, п. >1 时 ,有 





Ю, п 十 1 

К, Е п — | i 
当 7 一 180 ,n, 之 1 时 ,有 

К, _ т, —1 

К Am 十 1 > 


式 中 法 向 过 载 wm 取 极限 可 用 过 载 .1, 对 应 的 为 瞬 态 转弯 半径 ;n, 取 定常 盘旋 (等 速 ) 法 向 过 载 
n,。， 对 应 的 为 定常 转弯 半径 ，。 / 
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很 明显 ,在 同样 法 向 过 载 和 y= 0" 条 件 下 ,在 垂直 面 内 转弯 半径 (轨迹 曲率 半径 ) 总 是 比 水 
平面 内 的 大 一 些 ;但 在 Y=180" 条 件 下 ,结果 则 相反 ,如 图 3. 18 所 示 。 图 3. 19 为 水 平面 内 盘 族 
半径 随 飞行 高 度 和 速度 的 变化 曲线 。 

从 图 3. 14 一 图 3. 19 可 以 看 到 ,现代 飞机 的 机 动 性 ,无 论 是 能 量 机 动 性 (包含 速度 和 高 度 
的 变化 能 力 ) ,还 是 方向 机 动 性 ,在 超声 速 区 明显 地 变 差 。 其 主要 原因 是 由 于 飞机 推力 出线 
性 变化 造成 的 。 

飞机 的 能 量 机 动 性 主要 决定 于 剩余 推力 的 大 小 。 从 图 2. 5 某 超声 速 飞机 推力 曲线 图 可 
见 ,同一 个 Ma 剩余 推力 随 着 高 度 增加 而 减少 , 且 在 低空 时 ,每 个 高 度 只 有 一 个 最 大 剩余 推力 ， 
对 应 着 最 大 上 升 率 ,位 于 亚 声速 区 ; 随 高 度 增 加 ,在 某 个 高 度 后 会 出 现 两 个 剩余 推力 峰值 ,第 二 
个 峰值 在 超声 速 区 ;高 度 继续 增加 ,两 个 剩余 峰值 均 减 少 , 亚 声速 区 的 峰值 甚至 消失 。 正 是 这 
个 原因 ,飞机 的 能 量 机 动 性 在 高 空 高 速 时 恶化 ,如 图 3. 14 所 示 。 | 

方向 机 动 性 好 坏 的 一 个 重要 因素 是 等 速 法 向 过 载 。 由 式 (3.75) 可 知 , 随 着 飞行 高 度 .速度 
的 增加 ,飞机 可 用 推力 减少 , 升 阻 比 随 Ma 增加 而 减少 , 故 等 速 法 向 过 载 在 飞机 高 空 高 速 飞人 
时 值 较 小 ( 见 图 3. 16) 。 加 上 现代 飞机 飞行 速度 较 大 ,飞机 盘旋 速度 会 很 小 ,盘旋 半径 会 委 
( 见 图 3. 19) 。 这 就 是 说 ,飞机 在 高 空 高 速 飞行 时 ,方向 机 动 性 亦 趋 恶化 。 
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图 3.18 垂直 平面 和 水 平面 转弯 半径 比 随 n, 变 化 3.19 КТИНЕНЕЕТЕМ НУКА 


鉴于 上 述 原因 ,飞机 在 近 距 空战 时 ,一 般 在 中 空中 低速 下 进行 。 
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3.5.4 ”综合 机 动 性 指标 


1. 过载 极 曲线 
飞行 实践 和 理论 分 析 表 明 ,无 论 是 飞机 能 量变 化 率 还 是 飞行 方向 及 空间 位 置 的 变化 能 力 ， 
均 是 由 飞机 所 处 飞行 状态 的 切 向 过 载 n, 和 法 向 过 载 , 决 定 的。 因此 对 于 不 同 飞行 高 度 和 飞 
行 速度 下 ,飞机 空战 过 程 中 的 机 动能 力 ,可 用 一 组 n, 二 f (n,) 关 系 曲 线 综合 表征 。 该 曲线 称 为 


过 载 极 曲线 。 


每 条 极 曲线 由 三 个 点 来 确定 ， 
na 为 在 水 平 飞行 时 的 n, 值 , 即 и, =1 时 的 м, ; 
no.; 为 定常 盘旋 (等 速 ) 法 癌 过 载 值 , 即 и, =0 时 的 mm; 
下 为 对 应 最 大 值 的 n,, 即 在 水 平 飞 行 中 飞机 达到 极限 加 速度 Vi л, wx 时 的 mm。 
显然 ,第 一 项 反映 了 改变 飞机 的 能 量 机 动能 力 , 后 二 项 则 反映 了 改变 飞机 的 方向 机 动能 
力 。 在 气动 力 线 性 变化 范围 内 ,过 载 极 曲线 可 用 下 式 表示 , 即 


п. = а (п, ~ п)? — (п-п)? | (3. 76) 
式 中 | 
а = | Па 
Е (ns 1) (п. 1—2. ) 
其 中 | 
加 (Т- Cpo Sg) AW (9 77N 
Ma ааа е Ер С. 
ҮҮ ә 
Ге соьа зау 
fe = | т | с (3. 78) 
а; = 259 (3. 79) 


过 载 极 曲线 形状 如 图 3. 20 所 示 。 图 上 
还 标 出 了 极限 法 向 过 载 值 mw， 以 表示 飞机 飞 
行 过程 中 不 应 超过 mm:。 从 图 上 可 以 看 出 ,过 
载 极 曲线 可 以 分 成 两 部 分 。 在 1 区 中 有 


E,<0, 而 2 区 中 有 >>0。 由 可 用 法 向 过 和 
п п, 确定 的 .和 最 大 切 向 过 载 之 间 就 是 
飞机 在 该 状态 下 可 用 的 切 向 过 载 范围 。 

在 飞机 初始 设计 阶段 ,根据 初步 掌握 的 
气动 ,重量 和 发 动机 资料 数据 , 按 所 定 的 设计 в 
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状态 作出 多 个 布局 方案 下 的 过 载 极 曲线 ,进行 对 照 比较 ,可 以 从 中 确定 满足 机 动 性 要 求 的 
方案 ， 

图 3.21 绘 出 不 同 布局 飞机 在 Н=3 km,Ma= 0.9 状态 下 的 过 载 极 曲线 。 通 过 比较 反映 
出 其 不 同 的 机 动能 力 。 对 于 起 飞 推 重 比 T/W=1. 1 的 两 架 飞机 ,后 掠 到 布局 飞机 的 na 和 no 
均 超过 三 角 翼 布局 飞机 ,显然 在 所 给 定 飞行 状态 下 ,前 者 的 机 动 性 更 好 。 对 于 起 飞 推 重 比 
T/W=0.8 的 两 架 飞 机 ,三 角 员 布局 飞机 的 ns 超过 后 掠 翼 布局 飞机 ,而 n, АКЪ, 
际 着 前 者 在 垂直 和 上 升 机 动 方面 性 能 较 好 ,而 后 者 水 平 机 动 方面 较 好 。 由 此 也 可 认为 ,前 者 为 
高 速 飞机 ,后 者 为 机 动 飞机 。 





图 3.21 不 同 布局 飞机 的 过 载 极 曲线 (H=3 кп, Ма=0.9) 
2. 急剧 机 动 区 

空战 中 ,飞机 机 动 性 的 优 劣 更 多 地 体现 在 近 距 格斗 方面 。 飞 行 实践 表明 , 近 距 空战 中 飞机 
应 有 一 个 最 小 法 向 过 载 ,以 此 过 载 转弯 机 动 时 飞机 无 能 量 损失 , 且 转 弯 半 径 应 为 能 目 视 到 另 一 
架 飞 机 的 最 短 距 离 的 一 半 , 如 R=4 km。 根 据 这 一 条 件 画 出 的 飞行 包 线 区 , 称 为 急剧 机 动 区 。 
通常 该 区 也 作为 飞机 初始 设计 阶段 ,是 用 来 评价 机 动 性 能 的 方法 之 一 。 

图 3. 22(a) 为 某 机 以 不 同 过 载 下 常 定 盘 旋 等 过 载 曲线 。 其 中 ,==1 的 曲线 就 是 该 机 的 飞 
行 包 线 , 其 右 侧 受到 机 体 结构 (q;) 、 进 气 道 压力 (Ap,) 和 最 大 马赫 数 Ma 的 限制 ; 左 侧 则 受 
到 Ci ,的 限制 。 图 中 粗 线条 所 围 的 区 即 为 急剧 机 动 区 。 图 3. 22(b) 为 不 同 五 ,Ma 下 的 法 向 过 
载 限制 。 根 据 急剧 机 动 区 定义 ,其 边界 由 以 下 条 件 确定 。 

上 边界 ,主要 受 人 允许 升力 系数 Ci ,的 限制 。 由 定常 盘旋 关系 式 (3. 27) 导 得 


2W 


| в Е gOCL К 





р. (3. 80) 
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急剧 机 动 区 





(a) 定常 盘旋 等 过 载 曲线 (b) 法 问 过 载 限制 





图 3.22 急剧 机 动 区 
右边 界 ,是 由 图 3. 22(b) 上 的 过 载 限制 来 确定 , 即 





| У = Күт о (3. 81) 
左边 界 , 是 由 达到 С, ,时 对 应 束 OP ЕЕЕ n 采 确定 , 即 
| 
Н У (3.82) 


在 急剧 机 动 区 ,利用 转弯 角 速 率 公式 (3. 7) ,还 可 以 求 得 最 大 转弯 速率 与 高 度 、 速 度 的 
关系 曲线 。 从 图 3. 22(a) 可 见 ,该 机 在 中 空 以 最 大 转弯 速率 对 应 的 速度 下 进行 水 平 转弯 ,其 对 
应 的 过 载 大 Ma 小 ,表明 其 机 动 性 好 ,在 近 距 空 哉 中 证 有 优势 . 


3.6 飞机 的 敏捷 性 





3.6.1 敏捷 性 概念 


敏捷 性 概念 的 提出 ,主要 是 由 于 出 现 了 全 方位 离 轴 发 射 的 近 距 格 斗 空空 导弹 ,改变 了 传统 
的 尾 追 攻击 方式 ,空战 特点 将 由 “ 占 位 ” 转 至 取得 “ 指 问 ”, 如 图 3. 23 所 示 。 飞 机 抢先 对 准 攻击 
敌 机 的 重要 性 变 得 越 来 越 重要 ,因此 可 以 认为 敏捷 性 只 是 航空 技术 发 展 到 现 阶段 的 必然 结果 ， 
是 飞机 固有 的 一 种 属性 。 
| РЕ, ЗЕЕ КОМН ЛЕ А 5 Р АА ОНИ ДЯ 
特性 等 因素 。 下 面 要 介绍 的 仅 是 飞机 的 敏捷 性 ,目前 比较 一 致 的 看 法 ,将 它 定 义 为 飞机 在 空中 
迅速 ,精确 地 改变 机 动 飞行 状态 的 能 
这 一 敏捷 性 定义 ,实际 上 包含 两 层 意思 。 其 一 ,飞机 无 论 在 超 视 距 作战 还 是 近 距 格斗 ,要 
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尾 后 方 武器 





直接 瞄准 发 射 的 武器 。 离 轴 发 射 武器 





图 3.23 导弹 全 方位 、 离 轴 发 射 概念 
求 飞行 轨迹 快速 变化 ,从 一 个 机 动 动作 转 为 另 一 个 动作 ;其 二 ,在 捕获 目标 后 ,要 求 飞 机 姿态 尽 
快 变化 ,以 形成 导弹 的 发 射 条 件 , 使 飞机 的 机 动 飞行 平面 ( 即 机 动 飞行 中 飞机 质心 运动 轨迹 所 
在 平面 。 在 无 侧 清 条 件 下 ,机动 飞行 平面 就 是 飞机 的 对 称 平面 ) 与 瞄准 平面 (由 飞机 速度 矢量 
和 飞机 质心 与 目标 连 线 即 瞄 准 线 构成 的 平面 ) 重 合 ,并 满足 导弹 引导 规律 要 求 , 如 图 3. 24 所 
示 。 详 细 情 况 在 第 5 章 中 介绍 。 故 德国 人 М. В. Herbst 又 定义 敏捷 性 为 飞机 转动 机 动 平面 和 
改变 机 动 飞行 状态 的 能 


目标 Е СИЕ во 经 


4 机 动 平面 瞄准 平面 | 





с (а) 瞄准 平面 (b) 机 动 平面 


图 3. 24 ”有 歧 准 平面 与 机 动 飞行 平面 


х Ln Е pp Ld и. Е Tn > НЕ TL 3А. +П 动 性 和 操 ИТ Nt ВЕ 


可 见 , 飞 机 的 敏捷 性 与 机 动 性 和 密切 相关 ,但 又 不 是 机 动 性 


操纵 
敏捷 性 更 重视 飞机 运动 的 瞬 态 性 能 ,与 空战 效果 联系 更 紧密 、 更 加 直接 。 


+5, А 性 
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3.6.2 敏捷 性 分 类 


选取 什么 尺度 来 衡量 飞机 敏捷 性 ,从 其 含义 来 看 可 以 用 两 个 属性 来 描述 , 即 状态 变化 和 时 
间 。 它 表明 为 达到 某 预 期 状态 所 需要 的 时 间 .单位 时 间 内 状态 变化 的 多 少 和 机 动能 力 改变 量 
”的 大 小 等 。 因 此 敏捷 性 按时 间 尺 度 和 飞机 运动 形式 来 分 较为 合理 。 

1. 按时 间 尺 度 | | 

按时 间 八 度 ,敏捷 性 大 致 分 成 三 类 : 瞬 态 敏捷 性 、 功 能 敏捷 性 和 敏捷 性 潜力 。 

瞬 态 敏捷 性 反映 机 动 状态 转换 的 快速 性 。 它 表示 飞机 产生 可 控 角 运动 或 最 大 、 最 小 单位 
剩余 功率 之 间 快 速 转换 的 能 力 。 其 用 时 间 量 度 一 般 为 1~5 s 的 量 级 。 = 

功能 敏捷 性 反映 飞机 空战 中 各 飞行 阶段 转换 的 快慢 。 它 表示 飞机 航向 或 绕 速度 矢量 快速 
旋转 的 变化 能 力 ， ам ИХЕ ТИВЕН НАНЕ КАЛ. 其 
用 时 间 量 度 一 般 为 大 于 5 s 的 量 级 。 

敏捷 性 潜力 是 与 时 间 没 有 关系 的 敏捷 性 ,主要 是 用 飞机 的 气动 、 同形 等 参数 来 体现 飞机 的 
敏捷 性 。 

对 于 瞬 态 敏捷 性 和 功能 敏捷 性 的 含义 ,还 可 以 从 图 3. 25 上 示意 出 来 。 图 中 纵 轴 代表 飞行 
状态 , 模 轴 代 表 时 间 。 从 开始 飞机 状态 加 速 变 化 ,到 刀 时 达到 稳 态 的 状态 变化 率 ,t 以 后 飞 
机 状态 开始 减速 变化 ,到 加 时 飞机 达到 所 期 望 的 状态 ,状态 变化 率 为 零 。 瞬 态 敏捷 性 即 对 应 状 
态 变化 加 速 段 ,~ 和 状态 变化 减速 段 t; ~ts ;而 功能 敏捷 性 则 表示 飞机 所 获得 的 最 终 状 态 能 
力 , 用 ~ 段 总 时 间 度 量 。 


飞机 状态 








图 3.25 有 瞬 态 和 功能 敏捷 性 含义 


2. 按 飞机 运动 形式 


按 飞 机 运动 形式 ,敏捷 性 可 以 分 为 轴 准 敏捷 性 、. 纵 问 ( 俯 仰 ) 敏 捷 性 和 滚 转 ( 横 回 ?敏捷 性 。 
根据 目前 建议 的 各 类 敏捷 性 尺度 , 按 上 述 分 类 法 可 归纳 在 表 3. 5 中 。 
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3.5 敏捷 性 尺度 分 类 


类 别 | нано | 功能 敏捷 性 (>5 s) 敏捷 性 潜力 
пе (扭转 敏捷 性 ) 反 向 滚 转 参数 横向 敏捷 性 准则 
纵向 


指向 余 度 俯仰 敏捷 性 准则 
空战 周期 时 间 
相对 能 量 状态 















Lmaxg ytunload 
























功率 剧 增 参 数 


敏捷 性 潜力 参 
功率 消散 参数 РЕ 





3. 6. 3 ОЗЕ 

1. Е 

横向 敏捷 性 主要 反映 飞机 转动 机 动 平面 的 快慢 ,以 达到 指向 射击 的 目标 。 在 无 侧 滑 条 件 
下 ,飞机 的 机 动 平面 与 纵向 对 称 平面 相 重合 。 下 面 是 衡量 这 类 敏捷 性 的 参数 。 

со: 以 飞机 深 转 且 截 获 90 所 需 时 间 来 表示 ; 

ГА: 以 пса 的 倒数 来 表示 , 称 为 模 向 敏捷 性 尺度 ,LA 一 一; 

ТА, 用 飞机 转弯 速率 除 以 ie w 来 衡量 飞机 带 过 载 情况 下 的 滚 转 性 能 , 称 为 扭转 敏捷 性 尺 


度 ,TA 二 围 窟 速率 ， 它 反映 飞机 转弯 能 力 和 滚 转 能 力 的 协调 性 。 


LRC. 90 | 
图 3. 26 为 一 些 成 斗 机 的 横向 敏捷 性 太 度 。 由 图 可 见 , 随 者 迎 角 增 大 ,tcs% 增 加 ,LA 值 迅 
速 减 小 。 说 明 飞 机 在 大 迎 角 区 横向 敏捷 性 差 ,; 这 表明 此 时 飞机 的 深 转 运 521087732. 


01°) 





о 
wi\ J 


~ (а) с (b) LA=1/ 如 co 


图 3.26 横向 敏捷 性 随 H,V а 变化 曲线 
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2. 纵向 (俯仰) 敏捷 性 | 

纵向 (俯仰 ) 敏 捷 性 是 反映 飞机 迅速 获得 过 载 ( 迎 角 ) 和 减 小 过 载 ( 迎 角 ) 的 能 力 。 衡 量 这 类 
“能力 可 以 用 下 面 的 尺度 表示 。 

jue 和 tsod: 分 别 表示 加 载 到 最 大 过 载 所 需 时 间 和 从 最 大 过 载 印 到 零 所 需 时 间 ， 
nimax + ЖИ ых : 分 别 表示 正和 负 的 最 大 过 载 速 率 ; 

qrax + 和 Ф: 分 别 表 示 以 平 尾 的 最 大 权限 作 上 俯 和 下 俯 机 动 中 的 最 大 俯仰 速率 。 

显然 swxe 反 映 了 飞机 改变 姿态 快慢 的 能 力 , 即 机 头 指向 快慢 的 能 力 ;towow 则 反映 了 飞机 恢 
复 姿态 快慢 的 能 力 和 恢复 能 量 的 能 力 ,这 是 在 空战 中 反映 机 头 能 否 快速 指向 并 首先 击 中 敌 机 
的 一 种 度量 。 图 3. 27 为 某 机 加 载 和 印 载 所 需 时 间 曲 线 。 由 图 可 见 , 对 于 不 同 飞行 状态 ,飞机 
的 加 载 和 印 载 时 间 有 很 大 变化 。 \ 





“04 05 06 07 08 09 ee 
а 04 05 0.6 07 0.8 


о 
(а) 加 载 时 间 К 


Е 3.277 МЕНЕЕ Н,У 变化 曲线 


3. 轴 向 敏捷 性 
铀 向 敏捷 性 是 反映 在 飞机 状态 转换 过 程 中 ,发 动机 推力 增强 的 快慢 和 减速 家 置 收 放 过 程 
中 阻力 瞬 态 变化 的 能 力 。 通 常用 两 个 沿 着 速度 方向 的 单位 剩余 功率 变化 率 衡 量 。 
功率 剧 增 参数 POP: 表示 单位 剩余 功率 从 最 小 推力 /最 大 阻力 状态 到 最 大 推力 /最 小 阻力 
状态 的 增 量 与 完成 此 过 程 所 需 时 间 之 比 , 即 
_ (SEP)» — (SEP)w 
At 


功率 消散 参数 PLP: 表示 从 最 大 SEP 状态 转换 为 最 小 SEP 状态 的 过 程 。 其 表达 式 类 似 
POP: | | | а 

很 明显 ,这 两 个 参数 实质 上 是 体现 了 飞机 加 速度 和 减速 度 变化 的 能 力 ,反映 水 平 攻击 敌 机 

时 ,能量 积聚 幅度 ; 回避 敌 机 时 ,能量 损失 幅度 。 同 时 这 两 个 参数 也 反映 出 在 一 次 攻击 后 ,飞机 
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恢复 能 量 的 快慢 程度 。 图 3. 28 为 某 机 的 功率 剧 增 参数 和 功率 消散 参数 变化 曲线 ， 


POP/(m • s ^) 





0 } | 1 | | Г р р 
0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 0.3 04 0.5 0.6 0.7 0.8 09 
RA Я AA~ 
(a) 功率 剧 增 参 数 (b) 功率 消散 参数 


图 3.28 功率 剧 增 参数 和 功率 消散 参数 随 可 ,V 变化 曲线 


3.6.4 功能 敏捷 性 尺度 


1. 轴 向 
常用 典型 的 空战 阶段 来 衡量 ,如 图 3. 29 所 示 。 整 个 空战 可 以 分 成 若干 阶段 。 


转弯 率 /()"s ) 








图 3.29 空战 周期 时 间 概 念 


接 敌 段 (1->2); 飞机 从 某 初始 飞行 速度 迅速 加 载 到 最 大 过 载 
占 位 段 (2 一 3 一 4) ; 保持 最 大 过 载 作 减速 盘旋 ,直到 最 大 升力 系数 处 (3 点 ); 该 点 处 ,法 回 
过 载 mm 和 升力 系数 Cr 均 最 大 , 故 其 转 灾 速率 最 大 ,对 应 的 飞行 速度 V. 谓 之 角 点 速度 ;随后 继 
续 保 持 最 大 升力 系数 减速 盘旋 ,过 载 也 相应 减 小 ;最 后 达到 攻击 所 需 的 转弯 角 (4 点 )。 
退出 段 (4->5): ЖЖ Я 1g ,转弯 速度 迅速 减 小 。 
恢复 段 (5->1): 平 飞 加速 至 原初 始 飞 行 速度 。 
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上 述 表明 ,这 一 典型 空战 过 程 中 综合 了 飞机 的 瞬 态 敏捷 性 和 能 量 机 动 性 。 其 中 有 两 个 持 
续 飞 行 阶段 , 即 能 量 损失 的 占 位 转弯 段 (2->3 一 4) 和 能 量 增长 的 恢复 段 (5 一 1)， Ни 成 阶 
段 归 纳 为 轴 问 功能 敏捷 性 。 下 面 是 具体 衡量 尺度 。 

空战 周期 时 间 CCT: 即 图 中 各 飞行 段 时 间 二 ,tzi ,tzz,t3 和 三 的 总 和 作为 敏捷 性 尺度 。 显 
然 ,空战 周期 越 短 越 好 ,表明 飞机 具有 能 尽快 准备 下 一 次 攻击 的 能 

动态 速度 转弯 图 DST. 该 尺度 着 重 分 析 图 3. 29 中 占 位 段 和 恢复 段 能 量 转 换 的 情况 。 用 
两 组 曲线 来 表示 ,如 图 3. 30 所 示 。 其 中 图 3. 30(a) 表 示 2 一 3 一 4 段 上 各 点 转弯 角速度 随 减速 
度 的 变化 曲线 。 可 见 飞 机 为 了 达到 16 (°)/з—20 ( )/s 的 转弯 速率 ,飞机 的 减速 度 (能 量 消 
耗 ) 可 达 15-30 节 /s。 图 3. 30(b) 表 示 5—1 段 上 各 点 加 速度 与 对 应 的 速度 曲线 。 可 见 为 了 
恢复 转弯 所 消耗 的 能 量 ,该 机 所 提供 的 加 速度 ,大 约 为 10 市 / 秒 ,由 此 可 粗略 估计 从 200 市 加 
速 到 500 节 所 需 时 间 约 为 30 s。 节 为 速度 单位 ,表示 海里 /小 时 ,折合 公制 为 1. 853 kmy/h， 
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83.30 动态 速度 转弯 

相对 能 量 状态 RES: 是 指 飞机 完成 180 水 平 转弯 过程 中 (2->3->4 段 ) 的 速度 V УА 
度 V.( 即 转弯 速率 最 大 处 的 速度 ,图 3. 29 中 的 3 点 ) 之 比 , 如 图 3. 31 所 示 。 为 了 保证 飞机 空 
中 具有 高 转弯 速率 的 多 次 攻击 能 力 , 通 常 要 求 转 弯 速 度 在 角 点 速度 附近 , 即 V/V. 接 近 1, 和 否则 
能 量 损失 太 大 ,恢复 能 量 时 间 长 ,不 易 再 次 进入 进攻 。 о 90 时 , 仍 能 
持 角 点 速度 ,这 对 再 次 空战 是 有 利 的 。 

2. 纵 Е 

常用 指向 裕 度 作为 衡量 尺度 ,如 图 3. 32 所 示 。 

指向 裕 度 РМ: 是 指 两 机 同时 开始 作 同 样 过 载 的 水 平 转弯 或 垂直 拉 升 机 动 时 ， 当 其 中 一 一 机 
已 指向 对 方 的 瞬间 ,对方 机 头 与 瞄准 线 之 间 的 夹 角 。 这 表示 当 一 机 已 开火 时 ,对 方 机 还 需要 转 
动 多少 角 度 才能 指向 该 机 。 它 反映 了 飞机 先 于 发 射 的 能 力 ,是 实战 中 赢得 空战 优势 的 重要 条 件 。 


129 


О ПИ С 


AR 
ви 


/ а 





航 迹 偏 角 /) 
图 3.31 相对 能 量 状态 | 83.32 Ый 


з. ж 向 

ОЕ Е ИЕЛЕ. | 

反 向 滚 转 敏捷 性 参数 Та,: 其 中 工 表示 以 固定 过 载 作 某 个 方向 转弯 (如 倾斜 角 为 90 右 转 
弯 ) 转 换 到 相反 方向 转弯 (如 倾斜 角 为 一 90 左 转弯 ) 所 需 时 间 ;d, 表 示 完 成 上 述 过 程 的 驾驶 杆 
横向 位 移 , 则 T 和 dq, 的 乘积 值 越 小 ,表示 敏捷 性 越 好 。 


3.6.5 敏捷 性 潜力 
敏捷 性 与 时 间 尺 度 无 关 , 而 是 用 气动 , 构 形 参数 来 表达 敏捷 性 潜力 的 大 小 ,常用 各 轴 向 的 


+ МС va- БИ 


敏捷 性 准则 来 表示 。 
1. 横向 敏捷 性 准则 | 
”用 操纵 面 侦 转 引起 的 滚 转 力矩 导数 与 绕 Ox 轴 的 惯性 和 矩 之 比 来 表示 ， 即 
С, 0,996 /1. 
显然 ,此 值 ( 绝 对 值 ) 越 大 越 好 。 
2. 纵向 敏捷 性 准则 | 
类 似 地 用 操纵 面 偏转 引起 的 俯仰 力矩 导数 与 绕 Oz 轴 惯 性 矩 之 比 表示 , 即 
Са, 0.99с/1, 
3. 轴 向 敏捷 性 潜力 
常用 飞机 的 推 重 比 除 以 经 载 来 表示 。 | 
很 明显 ,在 计算 上 述 介绍 的 敏捷 性 太 度 时 ,由 于 涉及 到 状态 动态 变化 过 程 , 飞 机 的 运动 必 
须 作为 刚体 运动 处 理 , 既 要 考虑 质心 移动 ,还 要 考虑 飞机 绕 质 心 转动 , 即 要 用 到 第 6 章 的 刚性 
飞机 运动 方程 。 而 计算 飞机 机 动 性 指标 时 , 常 把 飞机 作为 一 个 质 扣 处 理 。 
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3.7 过 失速 机 动 


目前 空战 的 特点 ,通常 先 在 视 距 外 用 远程 或 中 程 空空 导弹 进行 攻击 。 攻 击 失效 后 很 快 就 
转 入 视 距 内 , 即 近 距 作 战 。 这 就 要 求 飞机 具有 高 转弯 率 和 高 的 加 减速 能 力 , 也 就 是 要 求 飞机 具 
有 高 的 敏捷 性 。 大 量 模拟 空战 结果 表明 ,采用 过 失速 技术 是 非常 肥效 的 措施 。 

过 失速 机 动 是 指 飞 机 在 超过 失速 迎 角 之 后 , 仍 能 按照 驾驶 员 指 令 完 成 的 战术 机 动 。 此 时 
飞机 飞行 速度 低 , 迎 角 大 ,气动 舵 面 操纵 效率 下 降 , 其 至 失效 。 采 用 推力 矢量 控制 技术 ,可 以 满 
足 过 失速 机 动 操纵 要 求 , 使 飞行 包 线 向 过 失速 区 大 大 扩展 。 如 再 引入 直接 力 控 制 模 式 ,可 以 将 
飞机 的 姿态 运动 和 轨迹 运动 解 看 ,就 可 增加 飞机 机 头 瞄准 能 力 ,或 减速 以 获得 高 转弯 率 ,或 用 
以 逃避 敌 方 的 攻击 ,空战 效能 就 能 大 大 提高 。 例 如 具有 过 失速 机 动能 力 的 X 一 31A 在 进行 近 
距 空 战 评估 飞行 试验 时 ,在 与 F/A 一 18 的 66 次 交锋 中 ,初始 双方 处 于 均等 态势 ,X--31A 通过 
实施 过 失速 机 动 ,获得 了 64 次 胜利 ,X 一 31A 获得 交换 比 1:32。 即 使 空战 开始 时 X 一 31A 处 
于 防守 态势 ,大 多 数 情况 下 胜利 者 仍 是 X 一 31A。 由 此 可 见 , 过 失速 机 动 技 术 , 推 力 和 撩 量 控 制 
_ 技术 和 主动 控制 技术 等 都 是 提高 敏捷 性 的 有 效 措施 。 

图 3. 33 是 一 些 采 用 过 失速 机 动 技术 效果 的 示例 。 

图 3. 33(a) 表 示 过 失速 机 动 的 有 效 时 机 。 两 架 飞 机 进行 常规 转弯 尾 追 攻击 时 很 难 取得 优 
势 。 具 有 过 失速 机 动能 力 的 飞机 在 A 点 位 置 就 获得 瞄准 敌 机 的 机 会 。 如 没有 及 时 抓 住 ,飞机 
飞 至 A' 点 ,再 采用 过 失速 机 动 也 就 没有 效果 , 且 速 度 损失 很 大 ,不 利于 进一步 作战 。 

图 3. 33(b) 为 过 失速 机 动 与 常规 机 动 的 比较 。 一 架 常 规 飞机 和 一 架 具 有 过 失速 机 动能 
的 飞机 ,从 相同 的 初始 状态 出 发 ,常规 飞机 拉 到 极限 使 用 过 载 后 ,轨迹 上 弯 ; 而 具有 过 失速 机 动 
能 力 的 飞机 以 & 王 50 (?)/s 机 动 , 飞 机 很 快 达到 90* 迎 角 ,其 轨迹 高 度 变化 不 大 。 从 图 中 可 见 ， 
在 1 =2 s 位 置 到 1 =8 s 位 置 内 ,常规 飞机 始终 落 在 具有 过 失速 机 动能 力 飞机 的 导弹 或 火炮 
攻击 包 线 之 内 ,总 计 达 6 s 之 久 。 这 种 “位 于 火力 包 线 内 的 时 间 ” 可 视 为 过 失速 机 动 占有 空战 
优势 的 一 种 标志 。 

图 3. 33(c) 表 示 不 同 迎 角 变化 率 对 过 失速 机 动 的 影响 。 两 架 具有 过 失速 机 动能 力 的 飞 
机 ,以 不 同 & 作 过 失速 机 动 ,具有 较 高 的 飞机 将 占 优势 。 从 图 中 可 见 , 两 机 的 & 仅 差 20 (*)/ 
s 时 , 较 高 & 飞机 具有 的 “位 于 火力 包 线 内 的 时 间 ? 仅 2 s。 如 果 将 & 差 值 增加 到 40(*)/s, 则 
“位 于 火力 包 线 内 的 时 间 ” 可 增加 到 10 5. | 

图 3. 33(d) 表 示 采 用 过 失速 机 动 逃 避 追 击 的 实例 。 当 过 失速 飞机 在 常规 飞机 的 前 方 ,这 
时 过 失速 机 动 的 显著 减速 作用 能 甩 开 常规 飞机 的 追击 ,让 其 冲 到 前 面 ,改变 了 交战 双方 的 位 
置 ,便于 进一步 攻击 。 | 

目前 见 到 的 过 失速 机 动 动作 较 多 ,但 最 常见 的 有 尾 冲 ,有 眼镜蛇 和 Herbst 等 机 动 动作 。 该 
类 机 动 均 利 用 飞机 动力 学 特性 结合 飞 控 系统 来 实现 。 下 面 简要 介绍 这 些 机 动 。 





131 


航空 飞行 器 飞行 动力 学 


4 为 导弹 偏离 瞄准 线 角度 


常规 飞机 










/为 导弹 偏离 瞄准 线 角度 | 
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图 3.33 过 失速 机 动 技术 的 效果 


3.7.1 尾 冲 和 了 眼镜蛇 机 动 


ST — —. re — — 242 —_ 


这 两 种 典型 的 机 动 飞行 过 程 如 图 3. 34 所 示 。 尾 冲 机 动 时 ,飞机 开始 控制 在 小 迎 角 下 接近 
三 下 爬升 ,飞机 俯仰 姿态 基本 保持 不 变 , 飞 行 高 度 增加 ,速度 不 断 减 小 ;在 轨迹 倾角 接近 90° 
时 ,飞机 垂直 速度 为 零 , 随 即 竖 直下 落 ,速度 矢量 急剧 变化 , 迎 角 达 到 失速 迎 角 , 进 入 过 失速 状 
态 ;然后 飞机 开始 自动 低头 , 迎 角 迅 速 减 小 ;进入 小 迎 角 区 后 ,驾驶 员 操 纵 退 出 机 动 。 
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ПЕНЬ ВИН, КЕЛЕКЕ, 2 
驶 员 和 急速 拉杆 到 底 , 飞 机 抬头 ,随后 迎 角 迅 束 
增 大 ,速度 减 小 , 当 超过 失速 迎 角 后 ,进入 过 
失速 区 ,飞机 开始 自动 低头 , 迎 角 减 小 ,再 推 
杆 操 纵 ,退出 机 动 。 整 个 机 动 过 程 中 飞机 高 
ЖАХ. С 

粗 看 起 来 这 两 种 机 动 外 观 很 不 一 样 ,但 
它们 有 共同 点 :飞机 达到 同样 的 过 失速 迎 角 ， 
同时 能 量 急剧 损失 , 待 2~3 s 后 ,下 俯 力 矩 的 
作用 使 飞机 迅速 恢复 到 小 迎 角 状 态 。 整 个 过 | 
失速 机 动 完 成 动作 时 间 很 短 , 因而 飞机 运动 й | \ 
参数 变化 较 大 ,作用 在 飞机 上 的 气动 力 将 是 (а) 尾 冲 机 动 
非 线 性 、 非 定常 的 。 这 种 气动 力 特 性 有 时 会 < | 
对 完成 过 失速 机 动产 生 很 大 影响 。 

此 时 ,在 大 迎 角 下 飞机 本 体 的 航向 静 稳 一 一 
定 很 差 , 甚 至 出 现 静 不 稳定 ,气动 舵 面 操纵 效 | 
率 很 低 , 因此 要 完成 尾 冲 、 响 尾 蛇 过 失速 机 动 (b) 眼镜 蛇 机 动 
还 必须 采用 有 效 的 控制 系统 ,如 推力 矢量 控 
制 等 。 


3.7.2 Herbst 机 动 





图 3.34 尾 冲 、 眼 镜 蛇 机 动 


这 个 机 动 是 以 德国 人 У. В. Herbst 的 名 字 命 名 的 。 该 机 动能 在 空战 中 获得 战术 优势 ,是 
非常 有 代表 性 的 机 动 。 其 机 动 过 程 如 图 3. 35 所 示 。 

飞机 从 高 速 进入 , 急 拉杆 至 迎 角 超过 失速 迎 角 (% 一 70?) ,并 伴随 速度 又 减 ;随后 在 过 失速 
状态 下 进行 绕 速度 矢量 滚 转 , 力 图 以 最 小 半径 、 最 快速 度 改变 机 头 指向 180"; 再 推 杆 卸载 和 利 
用 重力 下 滑 加 速 , 最 后 返回 小 迎 角 飞行 。 | 

显然 该 机 动 的 最 大 特点 是 其 转弯 半径 较 常规 机 动 显著 减 小 ,从 而 能 使 飞机 迅速 占据 有 利 
位 置 或 迅速 将 机 身 指向 目标 ,获得 抢先 开火 的 机 会 ,在 空战 中 占有 明显 优势 。 攻 击 完 后 ,飞机 
恢复 到 原始 速度 /能 量 状态 较 快 ,具备 了 准备 再 次 进攻 或 躲避 敌人 进攻 的 能 力 。 

实现 这 类 过 失速 机 动 , 关 键 是 飞机 要 有 较 大 的 上 俯 加 速度 和 设法 防止 飞机 在 大 迎 角 下 的 
航向 偏离 。 美 国 X 一 31A 采用 俯仰 和 偏 航 方向 推力 矢量 控制 和 引入 防 偏离 装置 ,解决 了 这 个 
关键 问题 。 当 然 , Herbst 机 动 也 存在 问题 ,飞机 在 机 动 中 由 于 短 时 间 呈 现 一 种 “悬挂 ?或 “ 灌 
止 ?状态 ,在 多 机 空战 时 ,容易 受到 其 他 敌 机 的 攻击 。 因 此 驾驶 员 必 须 谨 慎 地 决定 是 否 作 
Herbst 机 动 。 | | | 
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印 载 和 重新 加 速 一 、 
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过 失速 区 间 
8-125 


”图 3.35 Herbst 机动 


复习 思考 题 


3.1 何谓 飞机 的 机 动 性 ? 分 析 运 动 轨迹 与 过 载 之 间 的 关系 。 
3.2 某 飞 机 重量 W=49 000 М, И $=25 mi ,在 10 000 m 高 度 上 以 初速 度 V, = 


260 m/s 开始 跃升, 假设 噬 升 过 程 中 发 动 可 用 推力 7, 与 飞机 阻力 DD 平衡 , 试 确定 路 升 高 度 。 
已 知 最 大 允许 使 用 升力 系数 如 下 








3.3” 设 某 飞 机 重量 WW 二 58 800 М, Да 5=28 п, Н=6 000 m 高 度 上 以 V= 

250 m/s 作 水 平 直 线 飞行 。 设 飞机 开始 平 飞 加 速 , 为 获得 加 速度 dV/dt=5 m/s ,试问 此 时 发 
动机 可 用 推力 应 为 多 少 ? 〈 其 极 曲线 可 表示 为 Сь=0. 014 4-0. 08C?)。 

3.4 ЗМЕИ НЕМ 000 ш,У=550 m/s 巡航 ， 

发 现 敌 机 后 与 敌 机 作 筋 斗 格斗 .下 滑 倒 转 ,最 后 返航 ,如 图 

5 3. 36 所 示 。 若 整个 空战 过 程 中 忽略 (T, 一 D) 所 作 的 功 , 斌 

м“ 用 能 量 法 求 该 机 盘 斗 顶点 В 的 速度 和 返航 状态 C 的 高 度 。 

7=550 m/s 3.5 某 飞机 重量 W=70 000 М, ЖИ 5=25 ә, 

ns 极 曲 线 可 表示 为 Cp 二 0.015 十 0.06C? #1 Сьш=1. 4. Ж 

620 m/s 
8 п, 二 8。 若 飞机 以 V=300 km/h 在 水 平面 内 15 s 
图 3.36 平面 机 动 完成 180" 的 转弯 时 , 试 确定 相应 的 倾斜 角 信 升 阻 比 民法 向 
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第 3 章 飞机 的 机 动 性 和 敏捷 性 VY 
过 载 mm、 转弯 半径 К 以 及 所 需 的 可 用 推力 工 。 


2.6 某 飞机 重量 W=85 000 МУ 5=32 п? ‚Сы ==1. 5,Сь=0. 04-0. 083 3С 
和 zu ws 一 6。 试 问 该 机 6 s 内 在 水 平面 完成 90" 协 调转 弯 所 需 发 动机 的 推力 应 多 大 ? 

3.7 某 机 重量 W=68 000 М, ЕН Т/М=0.6 Би 5=24 ш’, Съ =0. 025 4+ 
0.070} „Сы ==1.2 和 nwo 二 8。 当 飞机 在 Н=2 250 m 高 度 作 180" 转 弯 时 , 试 确定 :O 保持 
高 度 下 的 最 小 盘旋 时 间 ;@ 多 许 高 度 损失 下 的 最 小 盘旋 时 间 及 相应 的 高 度 损失 ， 

3.8 何谓 飞机 的 能 量 机 动 性 ? 分 析 能 量 机 动 性 与 高 度 机 动 性 、 速 度 机 动 性 之 间 的 关系 ， 

3. 9 试 说 明 反映 飞机 综合 机 动能 力 的 过 载 极 曲线 的 确定 方法 。 


3.10 何谓 飞机 的 敏捷 性 ? 目前 用 来 评价 敏捷 性 的 指标 有 哪些 ? 
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前 面 介 绍 了 飞机 的 有 关 性 能 ,本 章 及 第 5 章 将 开始 介绍 有 关 导 弹 的 特性 ,这 里 重点 介绍 守 
弹 的 轨迹 特性 。 在 研究 轨迹 特性 时 仍然 可 将 导弹 看 作 一 个 可 以 控制 的 质点 。 根 据 导弹 攻击 的 
目标 不 同 , 其 轨迹 控制 方式 有 所 不 同 , 大 致 可 分 为 两 类 :方案 飞行 (或 程序 飞行 ) 弹 道 和 导 引 飞 
行 弹道 。 本 章 介 绍 方案 飞行 弹道 ,第 5 章 介绍 导 引 飞行 弹道 。 | 
方案 飞行 导弹 一 般 是 用 来 攻击 静止 的 或 运动 缓慢 的 目标 (如 桥梁 机场、 坦克 军舰 等 ) ,或 
将 导弹 及 其 他 飞行 器 送 到 预定 点 (如 地 空 导弹 的 起 控 点 ` 反 弹道 导弹 的 预测 拦截 点 .卫星 等 航 
天 器 的 入 轨 点 或 预定 轨道 等 ) , 故 该 导弹 可 按 基 种 固定 的 飞行 程序 飞行 。 由 于 该 飞行 程序 是 事 
先 设 计 好 的 , 故 导 弹 一 旦 发 射出 去 就 不 再 改变 。 
方案 飞行 是 比较 常用 的 一 种 飞行 方式 。 弹 道 导 弹 的 主动 段 一 般 是 按 方案 飞行 的 。 飞 航 式 
导弹 的 发 射 候 升 段 和 续航 段 也 采用 方案 飞行 弹道 。 许 多 导弹 除了 末 制 导 段 外 ,也 常 使 用 方案 
飞行 弹道 ,比如 前 述 的 地 空 导弹 和 反 导 导弹 。 运 载 火 箭 也 按照 方案 飞行 程序 将 航天 器 送 入 贰 | 
定 的 人 轨 点 或 预定 轨道 。 
方案 飞行 程序 是 指导 弹 某 一 运动 变量 按 给 定 的 规律 变化 。 这 一 运动 变量 变化 规律 可 以 是 
关于 弹道 倾角 7, (0) у а, НЯ 0. (7) ,法 向 过 载 n., (7) 或 高 度 h, Фа, 下面 仅 就 


р. 8 


Боша 俯仰 角 及 弹道 倾角 方案 飞行 弹道 进行 讨论 。 
+1 按 给 定 迎 角 或 倩 仰角 的 方案 飞行 


在 弹道 坐标 系 ( 航 迹 坐 标 系 ) 下 ,导弹 质心 运动 的 动力 学 方程 由 式 (1. 36) 得 


dV _ Тсоз acos В— р 


тт . — gsin 7 = #(и, — за 7) 





dx _ 1 T(sinasiny— соѕ asin Всоѕ и) - Ссоѕ и [ши 1 . 
dt Усоѕ У | т 2 Усоз УР ; 


47 _ 让 (全 acos /十 cos asin psin м) 一 Csin y+ [со м 


т е 一 &COS 中 = в — соѕ 7) 


(4.1) 
У,у Л НО ЖАН ВИН ЯТ НН за, Ви 分 别 为 迎 角 、 侧 滑 角 和 速 
КИЖИ т, Т.Р, С 分 别 为 导弹 质量 .作用 在 导弹 上 的 推力 .阻力 .升力 和 侧 力 ;nsymb， 
п. 分 别 为 作用 在 导弹 上 的 轴 向 、 侧 向 和 法 向 过 载 , 且 有 














| 第 4 章 方案 飞行 与 弹道 {Ј 


пее Тсоѕ acos В —– О 


х 


mg 
Т(ѕіп asin м — cos asin Всоз м) 十 Ccos py Lsiny А 
ае ес (4. 2) 
тв 
рии T(sin acos y+ cos asin Виш м) 一 CSin м + Leosy 
之 . mg 
8 为 重力 加 速度 。 导 弹 质心 运动 的 运动 学 方程 由 式 (1. 37) 得 
: | Чт \ 
ЕТ 一 V ,一 Vcos Ycos x | 
д ‚ = Veos Ysin у (4.3) 
di | 
= У, =— Узш У 
di 


从 方程 (4. 3) 可 知 ,为 了 得 到 导弹 弹道 ,首先 需要 知道 V,Y 和 的 变化 规律 ,而 要 得 到 V,y 和 
X 的 变化 规律 ,又 需要 知道 导弹 的 质量 mm 推力 人 下 的 大 小 ,同时 还 要 知道 导弹 的 迎 角 а, АНЯ 
B 以 及 作用 在 导弹 上 的 阻力 D、 升 力 志 和 便 力 C 的 大 小 ,而 D, Я С 又 依赖 于 ,8 以 及 导弹 
所 处 的 高 度 和 导弹 速度 的 大 小 。 一 般 导弹 质量 变化 规律 .推力 变化 规律 是 事先 给 定 的 ,而 轴 对 
称 导 弹 常 采用 侧 滑 转弯 方式 ( 即 wsz0) ,因而 剩 下 a,8 为 待定 变量 。 一 旦 4,8 变化 规律 已 知 , 同 
时 又 知道 初 值 Vo ,7 ,Xo ,zo yywyzw, 则 积分 方程 式 (4. 1) 和 式 (4. 3) 就 可 以 得 到 导弹 的 弹道 。 

考虑 到 方案 飞行 的 导弹 基本 上 在 答 直 平面 内 进行 ,下 面 仅 就 导弹 在 垂直 平面 内 的 方案 飞 
行 弹道 进行 讨论 。 在 这 种 情况 下 导弹 质心 运动 方程 可 简化 为 


ее. 
д; т 
А (4.4) 
А 
ЕТ Усоз 7 
dz。 
— = Ye 
Т SIn 7 
式 中 
Teos set 0 | 
іт “一 mg 
(4.5) 
те Tsin a 二 +L 
eo тр 


由 于 已 经 假定 质量 и 7 ТАО, НЮША ЕШ а 的 变化 规律 ,就 可 以 根据 
式 (4. 4) 得 到 导弹 的 飞行 弹 诞 。 
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4.1.1 按 给 定 迎 角 的 方案 飞行 


按 给 定 迎 角 设 计 方案 弹道 ,主要 有 以 下 不 同 的 考虑 

OD 在 跨 声速 阶段 由 于 气动 特性 变化 剧烈 ,导弹 的 可 控 性 会 变 差 ,因此 ,要 求 迎 角 为 零 ; 

@ 为 了 保证 级 间 可 靠 分 离 ,需要 尽 可 能 减 小 级 间 分 离 时 的 气动 力 和 气动 力矩 的 干扰 , 因 
此 ,需要 使 迎 角 为 零 ; 

@ 为 了 获得 良好 的 转弯 性 能 ,常常 需要 让 迎 角 按 一 定 规律 变化 ,同时 对 最 大 迎 角 进 行 
限制 ; 

@ 为 了 防止 弹道 法 向 过 载 超出 可 用 值 ,也 需要 对 迎 角 进 行 限制 。 

基于 上 述 考 虑 , 设 a, (1) 为 给 定 的 迎 角 变化 规律 ,那么 只 要 在 式 (4. 4) 中 令 

ааа) | 

就 可 以 通过 数值 积分 得 到 需要 的 方案 弹道 ， 

如 果 是 直接 提出 的 对 法 向 过 载 的 限制 , 即 


ль пе) 
那么 由 式 (4. 5) 可 得 
_ lsnmatL_, (р (4.6) 
ME 
也 可 以 近似 地 得 
п. = Тута Е ^ п, | “Бп, а = п,, (1) (4. т) 
mg а=0 
因此 | | 


一 | (4.8) 


1 
其 中 心 , | ，, 为 平衡 状态 下 迎 角 为 零 时 的 过 载 (对 于 非 轴 对 称 导弹 一 般 有 此 项 ) ,起 ,为 平衡 状 
态 下 过 载 的 一 阶 导 数 项 。 对 于 轴 对 称 导弹 ,及 ., | 一 0, 且 在 小 迎 角 下 有 = 
2. Тәп а Г, Р Т/57.3 +1А, 





па. а 
тя тр 

即 

io 本 чЕЕ (4.9) | 

mg 

因此 式 (4. 8) 可 具体 化 为 

ME 

Q 一 ТЗ Г п.» (1) (4. 10) 


“当然 迎 角 也 可 以 由 式 (4. 6) 通 过 迭代 法 求解 。 
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4.1.2 按 给 定 俯仰 角 的 方案 飞行 


如 果 迎 角 测 量 还 具有 一 定 难度 ,而 且 精 度 也 比较 差 ,那么 就 很 难 利用 测量 迎 角 进 行 反馈 ， 
控制 导弹 准确 地 按 方案 弹道 飞行 。 因 此 ,在 实际 中 常 将 迎 角 方案 a ( 切 转 化 为 俯仰 角 方 案 
9, (1), 即 


9. (1) = a(t) (р (4.11) 

这 样 ,可 以 将 弹道 方程 式 (4.4) 作 如 下 改变 : 

dV _ Tcosa—D _ Si 

dt m А 

47 1(Тәпаті _ 

заз 

ах, | | 

Р = Ves (4.127 

ПИКЕ 

РЕ Vsin 7 

а = 22у 

О 0000) ) 


4.2 ЖИ КИТ 
ДЕ УА ВНУ НЫ ЗУ ЗА НО ВАВ ПЗВ АЛИГЕ Е 


漳 道 的 平 直 或 弯曲 。 比 如 说 直线 弹道 对 应 着 7, (= 常数 ,而 等 速 图 周 弹道 则 对 应 于 У. Ф= 
常数 。 如 果 给 定 了 弹道 倾角 方案 7, (2) , 则 利用 式 (4. 4) 的 第 二 式 及 式 (4. 7) ,可 得 到 
1 (= d7 | 


я И 一 十 COS Иа 
П. к 


я dt 
这 样 ,对 应 该 方案 弹道 的 运动 微分 方程 变 为 
dV _ Tcosa—D 
dt т 


а 一 (4.13) 


— gsiny 


(4.14) 
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下 面 讨论 几 个 特殊 的 弹道 。 


4.2.1 直线 飞行 弹道 


5 


直线 飞行 弹道 是 比较 常见 的 一 种 弹道 ,例如 飞 航 式 导弹 的 水 平 直线 掠 海 飞 行 地 空 导 弹 在 “| 





初始 弹道 段 的 飞行 等 。 
此 时 方案 弹道 为 
у= У, (1) =#& (4. 15) 
方程 式 (4. 13) 变 为 | | 
COS = Из 
Ег ае (4.16) 
п, | 
对 于 水 平 直线 弹道 
1-м, . | 
а= 一 一 一 一 (4.17) 
п. 


4.2.2 ЖА ЯЗА 


д ЕН 
—90 „ды Л ЕЛ 


АТЕВ ЕЛ, 7=У, (i 


dt т 
4 ， 
а | (4.18) 
— ne |, 
= - 一 
Nx 
迎 角 的 表达 式 说 明 , 垂 直 飞 行 时 法 疝 过 载 为 零 , 即 
миа ne | ,=0 (4. 19) 


特别 是 对 于 轴 对 称 导 弹 , 垂 直 飞 行 时 迎 角 为 零 。 
4.2.3 等 高 飞行 弹道 


对 于 轴 对 称 导弹 ,为 了 保证 等 高 飞行 ,需要 满足 如 下 关系 方程 ， 


dV Тсоова—р_ 
dt т 5 
2 == ho 
| (4.20) 
1 
Qo == 
п," 


140 











第 4 章 “方案 飞行 与 弹道 局 


对 于 面 对 称 导弹 ,只 是 式 (4. 20) 中 后 两 方程 改 成 


1 т П. | 


Е Nzx 
Ст + С; «0% 十 Сг, дь =0 | 
式 中 h 为 等 高 飞行 的 高 度 ;o 为 保持 等 高 飞行 所 需 的 迎 角 ;6s 为 导弹 保持 等 高 飞行 所 需 的 升 


降 舵 偏 角 , 其 表达 式 可 按 式 (4. 20) 中 的 第 四 式 得 到 , 即 
6% == "а о | (4.21) 


但 实际 飞行 过 程 中 ,因为 导弹 的 质量 、 速 度 等 都 在 不 断 地 变化 ,维持 法 向 力 平衡 的 迎 角 wm 也 是 
要 变化 的， илни 3 也 要 随 着 进行 调节 。 具体 的 调节 方法 是 通过 高 度 信号 反 僻 实 





до = д. ЕР, АЙ (2:99) 
式 中 高 度 差 Ah 一 hh 一 h。 可 采用 微 动 气 压 计 或 无 线 电 高 度 表 测 量 得 到 ,h 为 导弹 的 实际 飞行 高 
度 ; 而 6 为 一 个 常 值 舵 偏 角 ,可 取 为 导弹 转 入 等 高 飞行 时 所 需要 的 租 偏 角 ;&; 为 高 度 差 反馈 
放大 系数 ,表示 单位 高 度 偏差 升降 舵 所 对 应 偏转 的 角度 大 小 。 
从 式 (4. 22) 可 以 看 出 ,如 果 导 弹 飞 行 在 所 要 求 的 高 度 上 , 则 升降 舵 偏 角 维持 在 go, 位 置 上 
不 变 。 如 果 导 弹 的 飞行 高 度 低 于 规定 的 高 度 , 即 Ah 为 一 负 值 ,那么 ,对 于 正常 式 布局 的 导弹 ， 
升降 舵 偏 角 就 要 在 原来 的 常 值 舵 偏 角 до, 的 基础 上 再 偏转 一 个 角度 A6., 即 
Аб. = РДА (4.23) 
反之 亦 然 。A6. 是 为 保持 导弹 的 等 高 飞行 所 必需 的 。 | 
从 表面 上 看 ,似乎 只 要 让 导弹 的 升降 舵 偏 角 随 着 高 度 差 Ah = А, 变化 而 变化 就 可 以 
了 ,但 是 在 实际 飞行 过 程 中 ,由 于 控制 系统 和 导弹 具有 惯性 ,造成 导弹 在 由 实际 高 度 h 转向 规 
定 高 度 h。 的 过 程 中 ,不 可 避免 地 会 出 现 超 高 ( 即 АР СВР An<0) 的 现象 。 导 弹 则 在 
给 定 高 度 和 附近 振荡 。 
为 了 使 导弹 尽快 地 稳定 在 规定 的 高 度 上 飞行 ,需要 改善 导弹 从 实际 高 度 向 规定 高 度 过 渡 
的 过 渡 过 程 品质 。 为 此 ,在 舵 偏 角 调 节 规 律 中 除 引 入 高 度 差 反 馈 信号 外 ,还 可 以 进一步 引入 高 
度 差 的 变化 率 反 馈 贵 信号 , 即 | 
д = 06. + kAh + kiAh (4. 24) 
式 中 ;为 高 度 变 化 率 反馈 放大 系数 ,表示 高 度 变 化 率 变化 一 个 单位 时 ,升降 舱 应 偏转 的 角度 。 
高 度 变 化 率 反 馈 的 作用 相当 于 速度 反馈 ,目的 是 提高 响应 的 灵敏 度 ,抑制 高 度 变 化 。 高 度 变化 


率 Ah 可 由 高 度 变 化 率 传感器 获得 
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4.1 


4.2 


4. 3 
4. 4 
4. 5 
4.6 
4.7 


复习 思考 题 


何谓 “方案 飞行 "和 “飞行 方案 ”? 

研究 方案 飞行 有 什么 实际 意义 ? 

如 何 保持 飞 航 式 飞 行 器 的 定 高 飞行 ? 

垂直 飞行 时 ,其 飞行 迎 角 是 否 一 定 等 于 零 ? 如 不 等 于 零 ,如何 使 其 保持 垂下 飞行 ? 
平衡 升力 系数 的 导数 是 如 何 推出 来 的 ? 它 与 哪些 参数 有 关 ? 

按 迎 角 方 案 飞 行 和 按 俯仰 角 方案 飞行 分 别 是 如 何 考 虑 的 ? 

怎样 实现 按 给 定 的 弹道 倾角 飞行 ? 
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本 章 介绍 导弹 的 导 引 弹道 特性 。 由 于 现代 导弹 的 制导 系统 可 分 为 三 个 基本 类 型 :自主 控 
制 、 遥 远 控制 和 自动 瞄准 (自动 寻 的 ) ,因此 其 弹道 特性 也 相对 复杂 些 。 

具有 遥控 或 自动 瞄准 制导 系统 的 导弹 (例如 “地 对 空 ”导弹 “ 空 对 空 ”导弹 等 ) 的 飞行 ， 通常 
称 为 导 引 飞行 。 这 类 导弹 主要 用 于 攻击 活动 目标 ,其 制导 系统 是 按 目 标的 运动 来 导 引导 弹 的 
”运动 。 也 就 是 说 , 随 着 目标 航 迹 的 变化 ,制导 系统 根据 事先 选 定 的 导 引 方法 ,不 断 地 改变 导弹 
在 空间 运动 的 弹道 ,以 达到 最 终 命中 目标 的 目的 。 所 谓 导 引 规律 就 是 指导 弹 在 向 目标 接近 的 
整个 过 程 中 应 满足 的 运动 学 关系 。 | 

对 各 种 导 引 规律 的 运动 学 分 析 是 导弹 飞行 力学 的 重要 任务 之 一 。 大 家 知道 ,导弹 的 可 用 
过 载 是 有 限 的 ,人 们 总 不 希望 导弹 弹道 上 的 需 用 过 载 大 于 导弹 的 可 用 过 载 。 而 导 引 规律 不 同 
就 会 直接 影响 导弹 弹道 上 的 需 用 过 载 的 大 小 。 另 外 ,选择 不 同 的 导 引 规律 又 会 直接 影响 整个 

制导 系统 实现 的 繁 易 程度 。 

因此 在 导弹 弹 体 和 控制 系统 的 初步 设计 阶段 ,为 了 近似 地 确定 导弹 的 运动 轨 这 、 需 用 法 向 

过 载 和 飞行 时 间 等 参数 (这 些 都 是 弹道 参数 ) ,就 必须 首先 迅速 地 确定 这 些 基本 弹道 特性 。 通 


过 研究 导 引 规律 的 运动 学 ,可 以 寻找 和 确定 较为 理想 的 导 引 规律 ,也 可 作为 制导 系统 设计 的 
依据 


ТУ Уно 


为 了 能 独立 地 和 最 简单 地 研究 导 引 规 律 的 运动 学 特性 ， ЕРИ, 

@ 控制 系统 的 工作 是 理想 的 ; | 

@ 导弹 的 速度 是 已 知 的 时 间 函 数 , 不 受 导 引 规律 的 影响 ; 

@ 把 导弹 和 目标 的 运动 都 看 成 是 可 控制 的 质点 运动 。 目 标的 运动 规律 是 已 知 的 ,而 导弹 
的 运动 则 要 服从 于 某 些 理想 约束 关系 。 


5.1 ЖЕ 5 动 方程 


所 谓 相对 运动 方程 是 指 描述 两 个 运动 物体 之 间 相 对 运动 关系 的 方程 。 相 对 运动 方程 可 以 
用 来 描述 导弹 和 目标 之 间 的 相对 运动 关系 ,也 可 以 用 来 描述 导弹 (或 目标 ) 和 制导 站 之 间 的 相 
对 运动 关系 。 相 对 运动 方程 是 研究 各 种 导 引 规律 运动 学 特性 的 基础 。 


5.1.1 自动 导 引 相对 运动 方程 = | 
目 动 导 引 相对 运动 方程 ,实际 上 描述 的 是 导弹 和 目标 之 问 的 相对 运 劲 天 系 , 也 陨 征 研究 时 
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弹 和 目标 之 间 的 相对 距离 向 量 在 空间 的 变化 规律 。 通 过 对 此 规律 的 研究 , 找 出 导弹 的 弹道 特 
性 。 相对 距离 向 量 的 变化 规 健 可 以 通过 其 大 小 的 变化 率 和 方向 的 变化 率 来 表示 它们 可 分 别 
在 惯性 直角 坐标 系 和 极 坐标 系 下 来 描述 。 

为 了 研究 问题 方便 起 见 , 设 导弹 和 目标 在 同一 平面 内 运动 (该 平面 被 称 为 攻击 平面 或 攻击 
面 ), 如 图 5. 1 所 示 。 图 中 各 符号 含义 如 下 ， 
Оту 为 某 一 惯性 坐标 系 , Ox 轴 作 为 基准 线 ; 


у ра ен 时 刻 导弹 和 目标 所 处 位 置 ;V ,V7 
四 分 别 为 该 时 刻 导弹 和 目标 运动 的 速度 向 量 ;R 为 目 
标 相对 导弹 的 距离 向 量 ,其 模 值 为 导弹 至 目标 的 距 
离 。 导 弹 和 目标 之 间 的 连 线 也 称 为 目标 相对 导弹 
视线 (简称 目标 视线 ) 。》 为 目标 视线 与 基准 线 之 间 
的 夹 角 , 称 为 目标 视线 角 。 以 导弹 所 在 位 置 为 原 
: 点 ,从 基准 线 逆 时 针 转 向 目标 线 时 ,目标 视线 角 为 
正 , 即 )>0; 反 之 为 仙 。1 为 导弹 速度 向 量 Я 
离 向 量 R 之 间 的 夹 角 , 称 为 导弹 速度 向 量 前 置 角 。 
图 5 1 自动 导 引 相对 运动 关系 ЧУ 以 北 时 针 方向 通过 最 小 夹 角 转向 目标 距离 向 
/ 量 R 时 ,7 角 为 正 值 ;反之 为 负 值 。 办 为 目标 速度 
向 量 V+ 和 距离 向 量 尺 之 间 的 夹 角 , 称 为 目标 速度 向 量 前 置 角 。 当 V+ 以 道 时 针 方向 通过 最 小 
夹 角 转 向 目标 距离 向 量 R 时 ,办 角 为 正 值 ; 反 之 为 负 值 。7 为 在 攻击 平面 内 导弹 速度 向 量 与 
基准 线 之 间 的 夹 角 , 称 为 导弹 的 弹道 角 。 由 基准 线 出 发 以 逆 时 针 方向 通过 最 小 夹 角 转向 目标 
距离 向 量 R 时 ,Y 为 正 值 ;反之 为 负 值 。X; 为 在 攻击 平面 内 目标 速度 向 量 与 基准 线 之 间 的 夹 
角 , 称 为 目标 的 弹道 角 。 由 基准 线 出 发 以 逆 时 针 方向 通过 最 小 夹 角 转向 目标 运动 速度 向 量 Vs 
时 ,和 为 正 值 ;反之 为 负 。 
如 果 攻击 平面 为 锁 垂 平面 ,而 基准 线 为 当地 水 平面 ,那么 ,弹道 角 7,7 分 别 为 导弹 和 目标 
的 弹道 倾角 ;同样 ,如 果 导 弹 和 目标 在 同一 高 度 上 飞行 , 则 攻击 平面 就 是 一 个 水 平面 , 若 基准 线 
平行 于 地 面 坐标 系 中 的 с 轴 , 则 弹道 角 7,Xi 分 别 为 导弹 和 目标 的 弹道 偏 角 X 和 X 
根据 图 5. 1, 在 极 角 坐标 系 下 可 得 如 下 相对 运动 方程， 


В 一 一 Vcos 1 十 VTcos nr 





К = Үзіп 7 一 Vrsin m (5.1 
= 743 

д = т т | 
假设 V,V1 ,和 (或 加) 都 已 知 的 情况 下 , 式 (5. ОЯ О К,А тъ Я С УАУ 
量 。 方 程式 数目 小 于 未 知 变量 数 ,方程 组 不 封闭 。 为 此 还 需要 一 个 使 方程 组 封闭 起 来 的 方程 。 
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这 个 方程 就 是 通常 所 说 的 导 引 规律 方程 , 它 告诉 人 们 如 何 去 改 变 导弹 的 速度 方向 , 即 水 或 у) 
的 变化 规律 。 
如 图 5. 1 所 示 , 在 惯性 直角 坐标 系 Oxy 下 有 
х = Усоз У 
у = Узш У 
(5.2) 
= Утсоз Yr 
| ут = Vrsin Yr | 

在 上 述 假设 参数 已 知情 况 下 ,方程 式 (5. 2) 同样 有 五 个 未 知 数 x13， zT,yr,yY, 通 过 补充 关于 导 
弹 速 度 方向 У 变化 规律 的 导 引 律 及 相应 的 初始 条 件 z(0),y(0),zr(0)，,yr(0) 后 ,方程 可 解 。 
从 而 可 进一步 得 到 相对 运动 关系 | 


Rw/ (ат — 2 + (ут У" (5.3) 
Л = arctan 212 (5. 4) 

| CT А 
б 00-9 роту (5.5) 
А Сат 2) (т 9) — (ут — у) ат 4) (5.6) 


В? 
在 自动 瞄准 导 引 系统 中 常用 的 导 引 规律 有 : 纯 追 踪 法 .平行 接近 法 和 比例 导 引 法 。 下 面 介 
ыыы 
1， 纯 追踪 法 
| 所 谓 纯 追 踪 法 是 指导 弹 在 接近 目标 的 过 程 中 ,导弹 的 速度 向 量 永远 指向 目标 ,也 就 是 说 导 
弹 的 前 置 角 7 永远 等 于 零 。 所 以 纯 追 踪 法 的 理想 控制 方程 可 表示 为 | 

7 三 0 或 у= А ео 

2. 平行 接近 法 


所 谓 平 行 接近 法 是 指导 弹 在 疝 目 标 导 引 的 过 程 中 ， 目标 视线 娩 终 保持 平行 ， Ш А=0, 54% 
”说 4 保持 为 一 常数 。 故 平行 接近 法 的 理想 控制 方程 可 以 表示 为 


\=0 或 4h о (5. 8) 
即 


3. 比例 导 引 法 
所 谓 比 例 导 引 法 是 指导 弹 在 向 目标 导 引 的 过 程 中 ,导弹 速度 向 量 的 转动 角速度 y 正比 于 


目标 视线 的 转动 角速度 》, 即 
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у= К — . | (5. 10) 
式 中 天 称 为 比例 导 引 法 的 比例 系数 。 
方程 组 式 (5. 1) 加 上 导 引 规律 方程 式 之 后 ,未 知 变量 数 等 于 方程 式 数 。 在 给 出 微分 方程 组 
初始 条 件 后 ,方程 组 即 可 求解 。 | | 


5.1.2 遥控 导 引 相对 运动 方程 


遥控 导 引 的 控制 信号 一 般 是 由 导弹 和 目标 之 外 的 遥控 制导 站 形成 的 。 所 以 遥控 导 引 的 相 
对 运动 方程 都 是 通过 导弹 和 制导 站 之 间 的 相对 运动 关系 以 及 目标 和 制导 站 之 间 的 相对 运动 关 
系 来 描述 的 。 为 了 使 问题 简单 化 ,还 是 假设 导弹 目标 和 制导 站 都 在 同一 平面 内 运动 。 它 们 之 
间 的 相对 运动 学 的 几何 关系 如 图 5. 2 所 示 。 图 中 各 符号 所 表示 的 意义 为 ,N,M,T 分 别 表示 
制导 站 ,导弹 和 目标 在 某 一 时 刻 在 空间 的 位 置 ;Vs,V ,Vz 分 别 表示 制导 站 .导弹 和 目标 的 运动 
速度 向 量 ;Rw ,Rs 分 别 表示 制导 站 到 导弹 的 距离 向 量 和 制导 站 到 目标 的 距离 向 量 ,又 分 别称 
为 导弹 视线 和 目标 视线 ;eyex 分 别 表 示 Ку 和 Кт 与 基准 线 之 间 的 夹 角 ‚Е 称 为 导弹 视线 角 ‚ЕТ 
称 为 目标 视线 角 。 当 基准 线 以 逆 时 针 通 过 最 小 角 转 向 Вы (或 Вт), (ет) ЖЕН. У 为 
Vn 和 基准 线 之 间 的 夹 角 , 称 为 制导 站 的 弹道 角 。 当 基准 线 以 逆 时 针 方 向 通过 最 小 夹 角 转 向 
YN Уз 为 正 值 ,反之 为 负 。 | 


у 





#5.2 Е&951155х Ж 
图 5.2 中 其 他 的 符号 定义 与 图 5. 1 中 的 定义 相同 ,这 里 不 再 重 述 。 
根据 图 5.2, 可 以 求 得 导弹 和 目标 分 别 相对 制导 站 的 相对 运动 方程 如 下 : 
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Ry 二 一 Vncos (є — Ум) 十 Vcos (e—7) 


Км 一 VNsin (є — У) — Уза (=—7) 
| (5.11) 
К = Vucos (er > Ум) 十 Vrcos (Ет ЕС 7) | 


Ютет = Vnsin (er — Уу) — Утзш (er — У) 

从 式 (5. 11) 中 可 以 看 出 , 当 Ул, У,Ут ‚т 随时 间 的 变化 关系 均 为 已 知 的 条 件 下 ,需要 求解 的 参 
数 为 Км ,Rrt ,eer ,Xn，Y 共 六 个 未 知 数 。 这 时 方程 的 数目 小 于 未 知 数 个 数 , 故 方 程 组 不 封闭 ， 
不 能 求解 ,需要 再 补充 两 个 方程 ; 一 个 是 制导 站 和 目标 之 间 所 应 满足 的 导 引 关系 方程 ; 男 一 个 
是 制导 站 (或 目标 ) 和 导弹 之 间 应 满足 的 导 引 关系 方程 。 这 两 个 方程 可 通过 描述 导 引 方法 的 方 
程 来 求 得 。 活 动 的 制导 站 若 自动 追踪 目标 ,此 时 可 以 采用 追踪 法 .平行 接近 法 和 比例 接近 法 等 
导 引 规律 。 

导弹 和 制导 站 (或 目标 ) 之 间 应 满足 的 导 引 关系 ,可 按 遥 控 导 引 规律 确定 。 常 用 的 遥控 导 
引 规 律 有 三 点 法 和 前 置 量 法 ， нии 下 面 介 绍 数学 描述 。 

1. 三 点 法 


Е = Е] Е (5.12) 
2. 矫 直系 数 法 
ЗИС с. (5.13) 
р. 
式 中 
В = | В: — Вы | (5. 14) 
з зака о 
| ee he eC i (5. 15) 
К 
式 中 当 С. =0 时 , 即 为 三 点 法 ; 当 С. =1 时 , 即 为 矫 直系 数 法 ; 当 取 Ce=1/2 时 , 即 为 半 矫 直系 


” 数 法 。 
这 些 导 引 方法 将 在 5.4 节 、5.5 节 作 具 体 介绍 。 根 据 上 述 相对 运动 方程 ,就 可 以 分 析 各 种 
导 引 规律 下 的 运动 学 特性 。 
当 制 导 站 固定 不 动 时 ,情况 就 简单 得 多 了 ,方程 式 (5. 11) 变 为 
Ry = Усоз (&— У) 


Км 一 一 Vsin (є — У) 
| (5216) 
ВК: == Ут со (Ет = 7) 


К; 一 一 VTSin (ЕТ Не У) | 
在 惯性 直角 坐标 系 Oxy 下 ,也 可 按 式 (5. АС. 6) 来 求解 导弹 相对 于 制导 站 以 及 目标 
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相对 于 制导 站 的 相对 运动 关系 。 
5.2 平行 接近 法 


所 谓 平 行 接近 法 是 指 :导弹 在 攻击 目标 的 过 程 中 目标 视线 保持 平行 移动 , 即 目标 视线 角 始 
/ 终 不 变 ,如 图 5. 3 所 示 。 

А == А = сопзі 或 414=0 (5.17) 

将 式 (5.17) 代 和 人 相对 运动 方程 组 式 (5.1) 的 第 二 

式 有 | 

Visin т 一 а 7 或 = агсѕіп | 


sin т) 
С (5.18) 

其 物理 意义 是 :不 管 目标 作 何 种 机 动 飞 行 ,导弹 和 有 目标 

垂直 于 目标 视线 方向 的 速度 分 量 始终 保持 相等 。 

图 5.3 平行 接近 法 相对 运动 关系 图 这 时 导弹 和 目标 之 间 的 相对 运动 方程 就 可 以 表 


К =— Veos 7 十 Vrcos т 





Я 


КА = Vsin 7 一 Vrsin ў 
= (5.19) 
д = У + 


7 = arcsin (Fsin т 或 А = А, = const 


5.2.1 直线 弹道 问题 


由 图 5.4 和 图 5. 5 可 以 看 到 ,采用 平行 接近 法 ,无 论 目标 作 何 种 机 动 ,目标 视线 总 是 平行 
移动 ;而 且 , 从 任何 方向 按 平行 接近 法 攻击 目标 ,导弹 相对 目标 的 相对 弹道 都 是 直线 弹道 , 即 相 
对 速度 方向 始终 指向 目标 。 

如 果 目 标 是 作 等 速 直线 飞行 ,导弹 是 作 等 速 飞行 , 则 导弹 按 平行 接近 法 攻击 目标 的 绝对 弹 
道 也 是 直线 弹道 。 

证 明 : 导弹 速度 向 量 前 置 角 7 为 


Ут 


1 = arcsin | у Sn т)= агсѕіп (Sin m/C,) = const (5.20) 
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R=1 000 т,4,=70° ,天 600 пуб, И.=300 m/s, =-20g | ъд 000 m, 2,=70° „И=600 m/s,V.=300 пу, а 1=—20 g 
1 000 
800 
600 Я 
ғ и 3 
400 
| 
200 | 
і 
| 
050007200 40 50 0 10 —1000 | 
- -1000 —50 0 50 100 
х/т х/т 
85.4 平行 接近 法 导弹 与 目标 的 绝对 弹道 图 5.5 平行 接近 法 导弹 相对 目标 的 相对 弹道 


式 中 C, 称 为 速 比 ,为 导弹 速度 与 目标 速度 之 比 。 由 上 式 可 以 看 出 ,导弹 的 前 置 角 7 为 一 常数 。 
由 于 平行 接近 法 目标 视线 角 也 为 常数 ,所 以 由 几何 关系 方程 有 

У 一 人 一 7 一 const (5. 21) 
即 导弹 的 速度 方向 不 变 , 故 导弹 的 飞行 轨迹 是 一 条 直线 航道 。 由 此 可 见 , 在 任意 条 件 下 攻 
击 目标 ,只 要 按 式 (5. 20) 选 择 速度 前 置 角 (C, 之 1) 就 可 以 获得 直线 弹道 。 这 就 是 平行 接近 法 相 
对 于 追踪 法 的 一 个 很 大 的 优点 。 


5.2.2 ”弹道 法 向 加 速度 特性 


首先 给 出 目标 作 变速 机 动 飞行 ,导弹 也 作 变 速 飞 行 ,导弹 用 平行 接近 法 攻击 目标 时 ,弹道 
的 需 用 法 向 加 速度 a, 与 目标 弹道 法 向 加 速 
度 ar 的 关系 ,如 图 5.6 Иж. Я, а, 为 导 
弹 法 向 加 速度 ,a. 为 导弹 切 向 加 速度 ,ar 为 
目标 法 向 加 速度 , aw 为 目标 切 向 加 速度 ， 
且 有 





а, = VY 
а, =У 
| (5. 22) 
ат = Утт 
ат 一 Vi 
同时 ,由 理论 力学 可 知 ,点 了 相对 点 M 的 加 。 
速度 4 R/dt 在 视线 长 度 和 视线 转动 方向 图 5.6 弹道 加 速度 分 量 示意 图 


的 分 量 为 | 
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R— Re’ 
| (5.23) 


由 于 
= ат — 0 00.24) 
于 是 不 难得 到 

| Е Гата Тт + атС05 үт — а,51п 1 — arcos 4 

RA + 2РА QnTCOS г — 27510 Mr — а,с0$ 7+ а, зщ 7 
根据 式 (5. 25) , 若 导弹 按 平行 接近 法 接近 目标 , 则 有 


д. 2 17005 六 一 QTSin т | аш 7 
П рар рата ат" Se 


cOS 了 


(5:25) 


arcos 办 一 sin 加 十 Vsin 7 (5.26) 


COS 7 


将 式 (5. 20) 代 入 上 式 得 


We (о — sin’ т ЕСУ) саа (5.27) 
лу 1 — sin’ nm/C, C, 


如 果 速 比 变化 率 C,<0, 则 
ye | (5.28) 


因此 , 式 (5. 27) 化 为 | 
| о. (5.29) 


МТ зїп? 办 /CC 
若 速 比 C,>1, 则 
а, < ат 6.30) 

由 此 可 以 得 到 以 下 结论 :在 速 比 C,>1 的 情况 下 , 且 不 要 求 C, 随时 间 的 增加 而 增加 , 则 无 论 目 
标 作 何 种 机 动 飞行 ,采用 平行 接近 法 导 引 时 ,导弹 的 弹道 法 向 加 速度 总 是 小 于 目标 的 弹道 法 向 
加 速度 , 即 弹道 的 弹道 弯曲 程度 比 目 标的 弹道 弯曲 程度 要 小 。 

注意 , 目标 作 等 速 机 动 飞行 ,导弹 作 等 速 飞行 时 的 情况 只 是 上 述 结论 的 一 个 特例 。 

平行 接近 法 可 以 用 于 自动 瞄准 导 引 系统 ,也 可 用 于 遥控 制导 系统 中 。 平 行 接近 法 最 主要 
的 优点 在 于 弹道 比较 平 直 ,而 其 严重 的 缺点 在 于 控制 系统 比较 复杂 。 它 要 求 制导 系统 在 每 时 
每 刻 都 要 精确 测量 目标 及 导弹 的 速度 和 前 置 角 ,并 严格 保持 平行 接近 法 的 运动 学 关系 
( 式 (5. 20)) 。 实 际 上 ,由 于 发 射 偏差 或 干扰 的 存在 ,不 可 能 绝对 保证 相对 速度 方向 始终 指向 
目标 。 — 
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5.3 比例 导 引 法 


所 谓 比 例 导 引 法 是 指导 弹 在 向 目标 接近 的 过 程 中 ,使 导弹 的 速度 向 量 V 在 空间 的 转动 角 
速度 正比 于 目标 视线 的 转动 角速度 。 其 物理 意义 (如 图 5.7 所 示 ) 是 : 设 导弹 和 目标 速度 大 小 
为 常 值 , 且 目 标 作 直 线 运 动 ,1 为 拦截 点 , 即 导 弹 和 目标 同时 到 达 此 点 , 即 Vr 二 V,( 其 中 Vw 和 
у, 分 别 为 目标 和 导弹 垂直 于 视线 方向 的 速度 分 量 )。 假 如 目标 提前 到 达 点 了 说 明 Vr 之 V,， 
即 视线 角 А 是 不 断 减 小 的 。 要 想 使 导弹 命中 目标 , 即 与 目标 同时 到 达 点 1, 可 以 相应 地 通过 减 
小 导弹 弹道 倾角 7 来 增 大 V, ,也 就 是 说 使 7 的 变化 正比 于 的 变化 。 





у 
] 
7 
М 
图 5.7 ”化 例 导 引 法 示意 图 
由 图 5.7 可 见 ,对 于 导弹 和 目标 同时 在 一 个 氏 秋 平面 内 的 运动 ,比例 导 引 法 可 以 表示 为 
?= Кі | (5. 31) 


式 中 为 比例 系数 ,也 称 为 导 引 比 ;7 为 弹道 倾角 的 变化 率 ((")/s 或 rad/s);4 为 目标 视线 的 
转动 角速度 (( )/s 或 rad/s)。 | 
利用 几何 关系 式 4==7 十 w, 比 例 导 引 法 还 可 以 表示 为 


9 = (1 — Ҝ)А (5. 32) 
和 | | 
= 2 (5. 33) 
右 比 例 系 数 KK 是 一 常数 , 则 比例 导 引 法 还 可 以 写成 下 面 的 积分 表达 形式 ，; 
У = У, + КОА А) (5. 34) 
和 和 
0 == 1 4 (1— К)СА А) (5.99) 
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式 中 为 局 控 时 导弹 的 弹道 倾角 ;% 为 局 控 时 导弹 的 速度 前 置 角 ; 为 局 控 时 的 目标 视线 角 。 
按 比例 导 引 法 导 引 导弹 时 ,导弹 和 目标 之 间 的 相对 运动 方程 为 


В =— Veos n 十 Vrcos nr 
RA = Vsin n 十 Vrsin ў 


А = У + 
y= KA ) 


下 面 在 给 定 的 一 些 特殊 条 件 下 ,对 比例 导 引 弹道 的 运动 学 特性 进行 分 析 。 
5.3.1 直线 弹道 的 条 件 、 条 数 
假设 目标 作 等 速 直 线 运动 ,导弹 作 等 速 运 动 ,不 失 一 般 性 , 设 目 标的 弹道 倾角 Yr 为 零 , 式 
(5. 36) 可 改写 为 
В = Veos WE ) 


КА = Vsin 7 一 Vrsin А 
7 == А—7 


(5.37) 
КА 
从 方程 式 (5. 37) 中 可 以 看 出 ,在 比例 系数 为 一 有 限 常 数 的 条 件 下 ,要 想 获得 一 条 直线 弹 
道 , 即 要 求 7 二 0, 也 就 是 要 求 目标 视线 的 转动 角速度 * 二 0。 从 式 (5.37) 的 第 二 式 中 可 以 看 
出 ,要 使 目标 视线 的 转动 角速度 为 零 ,就 要 使 导弹 速度 向 量 的 前 置 角 7 满足 下 述 关系 ，; 


sin 7 = sin A / (5. 38) 
或 
ОПИСИТЕ 
7 = arcsin | уз 1) (5:39) 


所 以 , 当 目 标 作 等 速 直线 运动 ,导弹 作 变 速 运动 时 ,只 要 按 式 (5. 39) 选 择 导弹 的 前 置 角 7, 就 可 
以 使 导弹 的 飞行 轨迹 为 一 条 直线 弹道 。 | 
下 面 分 析 直 线 弹 道 可 能 存在 的 条 数 。 由 方程 式 (5. 35) 可 将 方程 式 (5. 37) 改 写 为 
К =— Усоз 1 十 Vrcos А 
КА = Vsin 1 一 Vrsin А (5.40) 
1 一 力 十 (1 一 KG 一 0) 
将 上 式 第 三 式 代 入 第 二 式 得 
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В dA = Vsin Lm И 和 А 





di 
В 
А. | | а 
К = = Vsin [% — (1— КУА + (1 -— КА] — Ут А (5. 41) 
要 想得到 直线 弹道 ,应 使 7 二 KX =0, 
ЪТ ЮЛЕ 0 (5.42) 
Сузт [4 — (1— К)А, + (1— КА] пл = 0 (5.43) 


在 加 一 (1 一 K) 一 定 的 情况 下 , 即 | 

% — (1 — К)А, = const (5.44) 
方程 式 (5. 42) 的 零点 人 ачынба 5.8) 求 出 ， 由 
图 5. 9 可 知 当 开 = 3 时 ,有 四 条 直线 弹道 ,实际 上 它们 是 两 条 正弦 曲线 的 交点 。 一 般 的 规律 是 
直线 弹道 的 条 数 等 于 2|1 一 K|。 | 


_ K=3, 记 S600 /5,/;=400 m/s, А =60° ,7 =10° 





\у [и 01-2,91-ЮА] 





0 1.570 8 31416 47124 16.283 2 
1 





5.8 直线 弹道 图 解 


应 该 说 明 的 是 ,对 于 每 一 组 初 值 (% ,4。) ,其 附近 都 有 一 条 稳定 的 直线 弹道 ,如 图 5. 10, 
5.11 所 示 。 前 者 对 应 于 办 =10",) 分 别 等 于 30 Xi(i=0,1,2,3,4,5,6,7,8,9,10,11), 而 后 
者 对 应 于 = —10°,А 上 样 。 从 图 中 还 可 以 发 现 ,由 于 (m,4,) 取 值 的 不 同 ,其 附 
近 的 直线 弹道 形状 也 大 不 相同 。 这 更 接近 实际 情况 ,因为 在 导弹 攻击 目标 开始 起 控 时 的 


153 





Џ 航空 飞行 器 飞行 动力 学 


| | І 
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图 5.9 稳定 直线 弹道 示意 图 


(ms) 具有 一 定 的 任意 性 ,并 不 按 式 (5. 44) 来 组 合 。 但 当 希 望 导弹 沿 所 期 望 的 直线 弹道 飞行 
时 , 按 式 (5. 42) 所 求解 出 来 的 直线 弹道 及 其 分 析 会 有 所 帮助 , 即 已 知 当时 的 %, 则 便 能 知道 应 
该 以 多 大 的 办 使 导弹 按 设计 的 直线 弹道 飞行 ， 


п =10°, =600 m/s,V.=400 m/s 


3 000 





图 5.10 初 值 对 直线 弹道 的 影响 (?h =10)) 
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п = 10°, 7=600 m/s,V.=400 m/s 
5000 





图 5.11 初 值 对 直线 弹道 的 影响 (人 = 10°) 
5.3.2 直线 弹道 的 稳定 性 


导弹 在 飞行 的 过 程 中 ,由 于 受到 各 种 干扰 的 作用 ,不 可 能 每 时 每 刻 都 满足 直线 弹道 飞行 的 
条 件 。 若 导弹 受到 某 些 干扰 ,使 其 运动 偏离 了 原先 飞行 的 直线 弹道 ,形成 扰动 弹道 ,那么 人 们 
关心 的 是 扰动 弹道 是 收敛 的 还 是 发 散 的 ,如 果 是 收 合 的 , 则 导弹 最 后 又 会 回复 到 原先 的 直线 弹 
道上 去 ,否则 将 偏离 原 直 线 弹 道 越 来 越 远 。 下 面 就 讨论 产生 稳定 直线 弹道 的 条 件 。 

о ЗЕЕ У Ат, 扰 

动 为 AR=R 一 R,AX 二 4 一 4,Ay==w 一 7, 因 而 

R=RIAR, А=А+А, n=7+An (5. 45) 
且 由 式 (5.35) 有 

Ay= 7—7 = (一 K)( 一 人 = (1— KM (5. 46) 
将 式 (5. 45) 代 入 方程 式 (5. 40) 第 二 式 , 得 扰动 方程 为 | 

АВА 4+ ВАА = = Усоз 9Ду — Утсоз АМ 

再 将 式 (5. 46) 代 入 上 式 得 
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ЛЕА + ВАА = [УЦ -— К)соз 7— Утсоз А] А 
又 由 于 对 于 基准 直线 弹道 \=0, 因 此 得 扰动 方程 为 


ВМ = [У – К) соѕ 7— Vicos АДА (5. 47) 
构造 Liapunov 函数 | 
0 = м | (5. 48) 
则 有 
9 = ЛАДА = [У — К)соз 1— Vicos ХА? /R (5.49) 
看 使 扰动 运动 收敛 , 须 <0, 即 要 求 | 
(1 К)соѕ у Утсоѕ А < 0 (5.50) 


例如 图 5. 9 中 ‚ВАНА, ,А,,Аз,А, =49. 715 9°, 161. 202 4°,265. 837 6°,323. 244 1°; р (1— 
К) = 130°, Д] 7=130° (1—К)А=30. 568 2°,167. 595 2°, —41. 675 2°,203. 511 8"。 对 应 的 
不 等 式 (5. 50) 左 端的 值 分 别 为 一 3. 229 6,3. 876 6, —2. 191 5,1. 949 742, 所 以 所 研究 的 四 条 
漳 道 分 别 为 稳定 ,不 稳定 ,稳定 和 不 稳定 。 一 般 的 规律 为 稳定 和 不 稳定 的 直线 弹道 数 各 为 直线 
弹道 数 的 一 半 , 即 |1 一 K| 条 。 | 

从 直线 弹道 稳定 性 出 发 还 可 以 提出 对 比例 系数 К 的 取 值 范围 的 要 求 。 由 式 (5. 50) 得 








КС, соѕ у> C,cos  — соѕ А (9.1010 
由 于 一 般 速 比 C,>>1, 所 以 YE [一 r/2,r/2] ,因此 
0 (5.52) 
С,соѕ 1 | 
根据 式 (5.38) 有 
Я соѕ А 
С, С; Е 
即 
Кеи (5.53) 


| С, + sin 4)(C, — sin А) 
从 图 5.12 可 以 看 出 ,在 速 比 С,>1 的 情况 下 , 若 导 弹 从 目标 后 半球 , 即 NE[1 一 r/2,r/2] 攻 
击 目标 , 则 只 要 选择 比例 系数 K 之 1, 都 可 以 获得 稳定 的 直线 弹道 ;从 图 5. 13 可 以 看 出 , 若 导 弹 
全 前 半球 , 即 bnE[ 一 x, 一 z/3]U[x/2,z] 攻 击 目标 , 则 取 之 2, 也 可 以 获得 稳定 的 直线 弹道 
因此 只 要 选取 之 2, 则 能 保证 在 А, 为 任意 值 时 ,都 能 使 相应 的 直线 弹道 为 稳定 的 直线 弹道 。 
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8 5.12 Kw 与 加,C, 的 关系 曲线 | = 5. 13 前 后 半球 划分 


5.3.3 弹道 需 用 法 向 加 速度 


下 面 来 分 析 目 标 等 速 直线 运动 .导弹 等 速 运动 情况 下 的 弹道 法 向 加 速度 特性 。 | 
如 图 5. 14 所 示 ,a 为 导弹 法 向 加 速度 ,导弹 切 向 加 速度 为 零 ， 目标 的 法 向 加 速度 和 切 向 加 
速度 都 为 零 。a, 为 相对 加 速度 ,anyarn 分 别 为 其 法 向 和 切 向 分 量 , 且 对 于 比例 导 引 法 有 





| а = У7 = КУА (5.54) 
闻 时 ,由 理论 力学 可 知 ,点 工 相 对 点 M 的 加 速度 a, 二 dR/dz 在 视线 长 度 和 视线 转动 方向 的 
分 量 为 
а. КРА? | 
18 А5 
ат КАРА |. 
”由 于 | 
| ии -а=0-а | (5.56) 
НЕ 5. 14 不 难得 到 
аген оме е 


[ЕХ + А -— асоѕ 7] Г Уўсоѕ ү - 
如 果 导 弹 在 启 控 时 ,不 满足 直线 弹道 条 件 ， 则 导弹 在 接近 目标 的 过 程 中 视线 就 要 发 生 转动 ， 即 
+ 是 变化 的 ,那么 期 望 的 是 4 朝 着 收敛 的 方向 变化 ,也 就 是 4 越 来 越 小 直至 为 零 ， е 站 需 
用 法 向 加 速度 是 收敛 的 。 
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由 式 (5.57) 的 第 二 式 得 
КА + 2RA = — Үўсоѕ 7 
利用 式 (5. 54) ,上 式 可 改写 为 
RA 十 2RA =— КУАсоз 1 
即 | 
КА =— (28 + КУсоз WA (5.58) 
若 4<0, 也 就 是 


АА = (28 4 КҮсоз пуА? /К <0 





此 即 | 
Е 5. 14 弹道 加 速度 示意 图 2R 十 KVeos 1 之 0 (5.59) 
ДЈ А 收敛 ,因而 弹道 需 用 法 向 加 速度 是 收敛 的 。 
图 5.15 和 图 5. 16 对 应 于 不 同 的 比例 导 引 系数 KK НЕА 和 7 的 变化 情况 。 图 中 ,在 初始 


时 刻 , 若 j 相同 , 则 大 的 K 值 初始 时 刻 的 较 大 ,说 明 初始 段 内 弹道 比较 弯曲 ,而 到 后 面 又 要 
比 小 的 天 值 情况 的 弹道 平 直 。 因 此 在 选择 值 时 应 注意 不 要 选 得 过 大 ,否则 可 能 会 使 在 启 
以 点 附近 ,弹道 需 用 法 向 加 速度 超出 限 外， 


600 m/s,V=400 пу, А =60°, А =80(")s 


7600 пу/з, И =400 пу, і 60°, 4 =80 (° № 





а 500 ен 个 
RS 
за = 
en еа Рис. ЮРИ RE 
10 БЕБА а а аа 
OR : ee 
-10 
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 
t/s 
$ = / як 


5.3.4 一 般 情 况 下 的 导 引 弹道 特性 
当 目 标 变 速 机 动 飞 行 和 导弹 变速 飞行 时 ,图 5. 6 为 描述 导弹 和 日 标 之 间 相对 运动 的 一 ж 
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| 





设 Ax=zx 一 x' , 则 进一步 有 
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关系 图 。 根 据 式 (5. 25) 的 第 二 式 有 
RA 十 2RA =anrCOs Nr — arsin 1р — а,с05 1- а. 7 = 
ViYrcos ўт — Visin т 一 KVicos 1 十 Vsin 7 





心 


进一步 
КА =— (28+ КУсоз ПУ + Ут7тсоз т — Мт уг 十 Vsin 1) = 
— (2R -+ КУсоз 9) ее Е 
\ 2К -- КУсоз 1 | 
з. Vryrcos т Утял 全 十 Vsin 7 (5, = 
2К + КУсоз 7 | 
则 有 
RA =— (28 + КУсоз р) (4 — Ai’) (5. 61) 


当 目 标 等 速 直 线 运动 .导弹 等 速 运 动 时 ,4 ==0, 式 (5. 61) 变 为 式 (5.58)。 对 于 一 般 情况 , 令 
x 一 ,zx* 一 A* , 式 (5, 61) 可 改写 为 
Кх =— (28 + КУсоз Пра) 


RA7 =— (28 + КУсоз Ал 
А, AzAz<0, 即 当 
2К + КУсоѕ n> 0 

时 ,Az 是 收敛 到 零 的 , 即 4 是 向 A* 收敛 的 。 根 据 式 (5. 36) 第 一 式 , 上 式 还 可 以 写成 如 下 形式 ; 
(К — 2)Усоз 1 十 2Vrcos т >0 = (5.62) 
而 不 同 К 值 情况 下 和 7 的 变化 规律 与 图 5. 15 和 图 5. 16 类 似 ,所 不 同 的 是 这 里 是 分 别 收敛 
ЈАКА", | 
由 于 4 ВСЯ ,下 面 来 分 析 一 下 不 同形 式 的 比例 导 引 律 对 终点 (命中 点 ) 的 人 或 

法 向 加 速度 的 影响 。 比 例 导 引 律 常 采用 下 面 三 种 形式 ， 
=. ок. аы 
其 中 4 为 法 向 加 速度 大 小 。 对 应 于 三 种 导 引 律 的 弹道 终点 法 向 加 速度 分 别 为 
= у | _ КУСУт7тсоз Ш 一 Vrsin т + Уз 7) 
2К + КУсоз 7 


< 
| 
2% 
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_ К, (ViYrcos т — Visin т 十 Vsin 7) | 
= 














Uf 一 VY Po 
| 2К -- КҮсоѕ 1 
К, (Ут7тсо8 m — Visin т: 十 Vsin 7) 
2R + К,соѕ 7 = 1 
= Vy Е ЕЭБ; К.Ю (У. Ў: соз т 一 Visin Nr 十 Vsin 1) 二 
2R 十 KVeceos 7 И 
— К, (Ут 7тсоз т — Утв и Ут | 
2R — К,Ксоѕ 1] et 
У: 710$ т уіп т 十 Vsin 7 
COS 外 一 2/К, t=t 
从 三 个 加 速度 表达 式 可 以 看 出 , 较 之 第 一 种 比例 导 引 法 ,第 二 种 的 导弹 速 度 V 对 终点 的 法 回 


加 速度 at 的 影响 相对 较 小 ,但 相对 距离 变化 律 R 还 存在 直接 影响 ;第 三 种 不 仅 导弹 速度 V 对 
ai 没有 直接 关系 ,而 且 相 对 距离 变化 律 R 也 没有 直接 的 关系 。 


5.4 25 


三 扩 法 是 遥控 导 引 的 一 种 方法 ,图 5. 17 为 遥控 导 引 一 般 的 几何 描述 。 所 谓 三 点 法 是 指导 
弹 在 攻击 目标 的 过 程 中 ,始终 在 制导 站 和 目标 的 连 线 上 。 
如 图 5. 18 所 示 ,三 点 法 可 用 如 下 关系 表示 , 即 | 
ея (5.63) 
由 上 式 可 以 看 出 三 点 法 的 技术 实施 比较 简单 。 比 如 ,可 以 只 用 一 部 雷达 同时 跟踪 目标 和 控制 
导弹 ,假设 雷达 波束 中 心 线 正好 对 准 目标 , 则 该 中 心 线 的 高 低 角 即 为 er 。 如 果 导 弹 与 制导 站 





图 5.17 遥控 导 引 几何 关系 图 图 5.18 三 点 法 示意 图 
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的 连 线 高 低 角 偏 离 波束 中 心 线 , 则 制导 系统 将 根据 偏差 量 As 一 es 一 er 发 出 控制 指令 ,控制 导弹 
回 到 波束 中 心 线 上 来 。 | 


如 图 5.18 所 示 , 按 三 点 导 引 法 导 引 导弹 时 ,导弹 和 目标 分 别 与 制导 站 ( 设 制导 站 静止 不 
动 ) 之 间 的 相对 运动 方程 为 

эм = Vcos ] 

Кыме = Уз 1 

Кг = Vrcos 从 

Ктет = Үтір т (5. 64) 

] = У — = 

т = Ут — Єт 

Е = Е | 


其 中 假设 导弹 运动 速度 V 和 目标 运动 参数 Vr,Yr 已 知 。 
5.4.1 导 引 弹道 的 一 般 特性 
将 式 (5. 64) 的 第 二 式 除 以 第 四 式 得 





дие SY 
Кі ЕТ У: sin 1т 
根据 三 点 法 导 引 规律 ( 式 (5. 64) 的 第 七 式 ) 有 с=т, Е 
| Км _ У 511 

) Rr Vz sinm 

| “| 即 

о ТИ. | 
sin 7 = т) с 7: | (5 65) 


由 式 (5. 65) 可 知 | | 
@ 在 弹道 初始 段 ,Rwu/Rr<l, 因 此 ,7A0, 导 弹 的 速度 矢量 近似 指向 目标 ,此 时 的 弹道 近 
似 于 纯 追 踪 导 引 弹 道 。 | 
О 在 弹道 末 段 ,Ruy/Rr 守 1, 因 此 ,sin ?=(Vr/V)sin 方 ,此 时 的 弹道 近似 于 平行 接近 导 引 
弹道 。 


5.4.2 弹道 需 用 法 向 加 速度 


1. 目标 等 速 直线 飞行 和 导弹 等 速 飞行 情况 
如 图 5. 19 所 示 ,7Y1==7, 且 
Н = В: є; (5. 66) 
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式 (5. 64) 可 化 为 





Ry = Үсоѕ 7 
Куу 一 Узп 7 
В. — Үтсоѕ Va (5. 67) 
К; 一 VTSIn т | 
1= 7 
Е 一 Ет ) 
由 图 5. 19 可 知 
ку | 
и (5.68) 
я Г 
9 Вт = 
dr 


其 在 垂直 视线 方向 的 投影 形式 为 
Км | 2Вмё = а,соѕ у = Үўсоѕ 7 
| (5.69) 


Re 十 2RT Er = 0 / 
由 式 (5. 67) 第 一 式 , 式 (5. 69) 的 第 一 式 可 改写 为 
Ry: + 2Rué = Ви? 








由 此 得 
| уе М (5.70) 
图 5.19 目标 等 速 直线 运动 时 的 三 点 法 Ru 
| 根据 式 (5. 67) 的 第 三 式 及 式 (5. 66) 
Е = ё = рэп Ер sin’ ET (5.71) 
由 式 (5. 67) 的 第 四 式 , 式 (5. 69) 的 第 二 式 可 化 为 
髓 进一步 根据 式 (5. 66) 得 
туа (5.72) 


又 由 式 (5. 67) 的 第 一 和 第 二 式 可 得 


А : 2 
Км = Усоз у 一 VV1 一 sin п 1 (55) 


将 式 (5. 71) 代 入 得 
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Ru = НУР — В чп єт (5.73) 


将 式 (5.71), 式 (5.72) 和 式 (5.73) 代 入 式 (5.70), 最 后 得 


. Ry sin 2ЕТ т. 

7 = |: 十 тене рий т | (5.74) 
/ Н — Rusin' er / Н 

根据 式 (5. 66), 上 式 也 可 以 表示 成 如 下 形式 ， | 

Е ац. ， 2 ; | 

7 2| 人 рн ET (5.75) 

根据 式 (5.75), 可 画 出 导弹 弹道 需 用 法 向 加 速度 大 小 а =V7 在 空域 {x,y) Є {[ 一 30 ка, 


30 km],[0 km,10 km]} 内 的 等 值 线 ,结果 见 图 5. 20。 





7—=600 my/s, 广 =300 m/s,H=10 000 т 





10 000 
9 000 | 375 / 
8 000 由 М IVA 20 | 
7000 < ты ТУ 
6 000 Юр | 
Ө 
8 5000 \ и 
4000 
3 000 | 
2 000 | Ми 2 
1000 
| 
-3 22 = 0 1 2 3 
10™“。x/m 


图 5. 20 中 ,虚线 是 各 等 法 向 加 速度 曲线 最 低 点 的 连 线 ,表示 法 向 加 速度 由 小 到 大 的 变化 
趋势 , 沿 此 虚线 越 往 上 法 回 加 速度 越 大 ,因此 ,又 称 为 主 梯度 线 。 图 中 各 等 值 线 ( 实 线 ) 分 别 表 
示 加 速度 大 小 为 1 m/s ,10 my/s ,20 m/s ,35.9 m/s: 和 37. 5 m/s’， Г 

图 中 点 画 线 代表 导弹 弹道 。 以 主 梯度 线 为 界 可 将 弹道 分 为 三 组 , 即 左 侧 弹道 (弹道 O), 右 
侧 弹道 (弹道 @),@) 和 与 主 梯度 线 相 交 弹 道 ( 弹 道 包 )。 各 弹道 特点 如 下 : | 

Ф 左 侧 弹道 ( 尾 追 弹道 ) :弹道 法 向 加 速度 越 来 越 小 .法 问 加 速度 在 命中 点 最 小 ,在 发 射 
点 最 大 ,其 最 大 值 为 | 


au as = (5.76) 
当初 始 发 射 高 低 角 一 x/2 时 , 即 目 标 飞 临 正 上 空 时 发 射 导弹 ,上 式 达到 最 大 值 
Ахаа = 2 (5:77) 


@ 右 侧 弹道 (迎击 弹道 ) :弹道 法 向 加 速度 越 来 越 大 。 法 向 加 速度 在 发 射 点 最 小 ,在 命中 
点 最 大 ,其 最 大 但 为 
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Жар у, „База У: . 
其 中 ,so,Rw 为 导弹 在 命 中 点 处 的 高 低 角 和 和 斜 距 。 | | 

@ 相交 弹道 :弹道 法 问 加 速度 由 小 变 大 ， 再 由 六 变 小 。 法 向 加 速度 最 大 值 出 现在 弹道 中 
段 的 某 一 点 上 。 

2. 目标 变速 机 动 飞行 和 导弹 变速 飞行 情况 


一 Sin Е; (5. 78) 


Un. тах 




















由 图 5.219 
= а, Һа 
ағ? 5 В t 二 
Е; | 
| 42 = OnT + @т 
上 式 第 一 式 在 垂直 视线 方向 的 投影 形式 为 
ЮмЕ 4 2Вме = 二 а,с0$ 7 十 atsln 1 = VYcos 7 十 Vsin 7 
由 式 (5. 67) 的 第 一 式 和 第 二 式 得 
Rue + 2Rvé = = Вай (5.80) 
或 
RuV \ 
ты [2- м ум (5. 81) 
УКи Ry 
同 理 , 对 目标 有 : 
К; + 2Ютёт + RiY (5. 82) 
А 对 于 三 点 法 , 理论 Е Е = Ет, ЯИМЯХ (5.82), 
Чт И 区 ее 81) 可 化 为 
у RuRry | Е ыў Вы, 
RR Rr RM RuV Ry Vr 
(5. 83) 
或 者 
а, • б 
‚ _ КмКт 1 | Vr У\Кы. 
2 : | 一 一 一 
ў ге МА б и ч 


| (8, 84) 
Р 在 命中 点 Ru 一 Ri, 由 式 (5. 67) 的 一 式 和 二 式 有 


# 5.21 一 般 情况 时 的 三 点 法 
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‚5 _ Вт. 1-0), Vr_V — 
= аа Рд + уу јап (у е) (5.85) 
对 应 的 导弹 弹道 法 向 加 速度 为 
Кт 1-0) Vr _V 
ay = Е V7 +2] в. (я yjvan Gye) | (5.86) 


M {=t 


从 上 式 可 以 看 出 ,三 点 法 导 引 时 ,在 命中 点 处 ,导弹 的 弹道 法 向 加 速度 与 导弹 切 向 加 速度 
六 ,目标 切 向 加 速度 V; 和 目标 法 向 加 速度 参数 НХ. 


5.5 角度 法 


三 点 法 的 弹道 比较 弯曲 ,特别 是 在 命中 点 处 (迎击 时 ) 弹 道 尤为 弯曲 ,法 向 加 速度 达 最 大 
值 这 容易 引起 较 大 的 动态 误差 , 且 不 易 形成 
补偿 信和 号。 为 了 克服 法 向 加 速度 过 大 的 缺点 ， 
валаа 些 , 特 别 是 在 弹道 未 段 , 需 

寻求 其 他 的 导 引 方法 。 角 度 法 就 是 其 中 的 
в, 

角度 法 也 称 前 置 量 法 ,或 娇 直系 数 法 ,是 
НЕ 过 程 中 ,制导 站 与 导弹 的 连 线 始终 超 


其 中 | 
ДЕ = Е — Єт (5. 87) 

称 为 前 置 角 。 在 飞行 过 程 中 ,可 让 前 置 角 按 某 
种 规律 变化 ,而 且 为 了 命中 目标 , 在 命中 点 须 
使 Де=0, | 
为 了 实现 角度 法 ,需要 使 用 双 波 束 导 引 。 

其 中 一 根 波束 跟踪 目标 , 另 一 根 波束 跟踪 导弹 。 


5.5.1 前 置 最 法 ( 矫 直 系数 法 ) 


根据 导弹 命中 目标 的 条 件 , 即 R= | В: — 一 Ru| 一 0， 应 使 As~>0。 因 此 可 以 假设 As 具有 如 
下 形式 ; 





图 5.22 НЕ 


= А.К. 


Е = єт - А.К (5. 88) 
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ФАК | 
| 一 后 十 AR 十 AR (5.89) 
为 了 使 弹道 在 命中 点 处 更 平 直 一 些 , 还 可 进一步 取 
Г. (5.90) 
В 





E 一 РЕ (3: 91) 
| В 
上 式 对 时 间 的 一 阶 导数 为 | 
(ит (5.92) 
к Бр 
二 阶 导 数 为 
а, В (5. 93) 
在 命中 点 处 
Er -一 0 
28 .. (5.94) 
Е} 一 рет А 
К = 
其 中 利用 式 (5. 82) sr 可 表示 为 
2р6. 4 а. Е +В. (5. 95) 
Т+ К. T~T Т ТТ 9 
在 命中 点 处 ,将 上 式 及 式 (5. 94) 代 入 式 (5. 81)， А 一 步 利用 式 (5. 67) 的 第 三 .第 四 式 可 得 
К. ВВ | 
7, == |2 А - Jer ап (Ут — Ет) Ё (5.96) 
Ку RuR Ки Км = 1, 
相应 的 导弹 弹道 法 向 加 速 ЕЖА 
RyuR 
а = [(25 А "уе, – Veysin Су в) А (5.97) 
(в ВЮ В, Е 


! 一 二 


从 式 (5.97) 可 以 看 出 ,前 置 量 法 导 引 时 ,在 命中 点 处 ,导弹 的 弹道 法 向 加 速度 与 导弹 切 问 


加 速度 V 大 小 无 关 , 但 与 目标 机 动 参数 , 即 目 标 切 向 加 速度 V+、 目标 法 向 加 速度 参数 7+ 有 直 


接 关 系 。 同时 ,还 可 以 发 现 ,同样 的 目标 机 动 7r ,在 三 点 法 中 的 影响 与 在 前 置 量 中 的 影响 正好 
相反 。 
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5.5.2 半 前 置 量 法 ( 半 矫 直系 数 法 ) 


比较 式 (5. 86) 和 式 (5. 97) 可 以 看 出 ,弹道 法 向 加 速度 都 受到 目标 机 动 的 影响 ,同时 目标 机 
动 对 法 向 加 速度 的 作用 在 两 种 导 引 律 中 相反 。 这 说 明 , 娇 直系 数 法 可 能 “ 矫 直 ?过 度 。 因 此 引 
人 一 个 大 于 零 小 于 1 С. ,对 娇 直 进行 修正 。 导 引 关系 式 由 式 (5. 91) 修 正 为 


Бесы: CR | (5.98) 


显然 当 C.=0 时 ,为 三 点 法 ; 当 C. 一 1 时 ,为 前 置 量 法 。 对 上 式 求 一 阶 和 二 阶 导数 得 


, | ЫК 1 
Е = асе +, ( а) (5. 99) 
К м в С р. С а В в ТОУ 
A 22 Е . 100 
Ет + п" x р | 
在 命中 点 得 
et = [(1— C.)érj, (5. 101) 
2 |а 2608. | 人 
将 式 (5. 101) 和 式 (5. 102) 代 入 式 (5. 81) 得 | 
. т. RVvV R Г. a г В. 7 } 
а е О е М | (1—26, )= РС, Й . 10 
| RuV | АРИ! в |. и 


由 式 (5. 95) 可 知 , Er 含有 目标 切 向 加 速度 和 法 向 加 速度 。 因 此 ,只 要 在 上 式 中 令 C. 一 1/2, 就 
可 以 使 命中 点 处 的 弹道 法 向 加 速度 的 大 小 与 目标 机 动 没有 直接 关系 。 此 时 ,对 应 的 导 引 方法 
称 为 半 前 置 量 法 或 半 矫 直 系数 法 。 命 中 点 处 的 导弹 弹道 法 向 加 速度 为 
а= еен: | (5.104) 
2RuV 2КыК =, 

最 后 ,对 三 种 导 引 方法 作 一 个 小 结 : 从 弹道 特性 来 看 ,三 点 法 弹道 最 弯曲 ,前 置 量 法 弹道 最 
平 直 。 在 命中 点 处 ,从 目标 机 动 对 导弹 弹道 法 向 加 速度 的 影响 来 看 , 半 前 置 量 法 最 具 优势 ,其 
制导 误差 较 小 。 但 由 于 前 置 量 法 (或 半 前 置 量 法 ) 需 要 测量 更 多 的 信息 (如 导弹 和 目标 的 斜 距 、 
高 低 角 及 其 导数 等 参数 ) 来 形成 制导 指令 ,因此 制导 系统 结构 较为 复杂 , 且 技术 实施 比较 困难 。 
特别 是 当 目标 带 有 积极 干扰 源 时 ,雷达 无 法 进行 测 距 ,因而 无 法 求 出 R,R 等 参数 ,也 就 无 法 获 
得 高 低 角 的 前 置 量 Ae, 前 置 量 法 (或 半 前 置 量 法 ) 便 无 法 实现 。 
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5.6 选择 导 引 方法 的 一 般 原则 


_ 显然 ,不 同 的 导 引 规律 的 弹道 特性 是 不 同 的 。 在 选择 导 引 规律 时 ,需要 从 导弹 的 飞行 性 

能 、 作 战 空 域 ,技术 实施 、. 导 引 精度 ,制导 设备 和 战术 使 用 等 方面 进行 综合 考虑 。 导 引 律 的 选择 
原则 可 归纳 为 以 下 几 点 。 

1. 弹道 需 用 法 向 加 速度 小 

在 导 引 飞行 段 内 ,特别 是 命中 点 附近 ,弹道 上 的 需 用 法 向 加 速度 要 小 。 如 果 要 使 导弹 能 始 
终 沿 着 理论 弹道 飞行 ,就 必须 使 弹道 上 各 点 的 需 用 法 向 加 速度 均 小 于 导弹 的 可 用 法 向 加 速度 。 
考虑 到 导弹 在 实际 飞行 过 程 中 还 存在 着 各 种 干扰 ,那么 ,在 设计 导 引 律 时 还 应 考虑 留 有 一 定 的 
法 向 加 速度 余 量 , 即 


8 
М 
© 
十 
> 
№ 
十 
[> 
Б 


‚ 4 Лаз | (5. 105) 
На, .为 导弹 的 可 用 法 向 加 速度 16 тти 时 引 规律 飞行 时 ,弹道 上 的 需 用 法 向 加 速度 
Aan 为 导弹 为 消除 随机 干扰 所 需 的 法 向 加 速度 余 量 ; Aa 为 消除 系统 误差 及 导弹 波动 等 因素 
所 需 的 法 向 加 速度 余 量 ;Aaws 为 消除 导弹 纵向 加 速度 的 影响 所 需 的 法 向 加 速度 余 量 。 

显然 ,如 果 |a, | 大 ,就 要 求 |a, ,| 大 。 对 于 用 气动 升力 面 进 行 控制 的 导弹 来 讲 ,可 用 法 向 加 
速度 a, ,的 增加 ,就 意味 着 要 增加 升力 面 的 面积 ,进而 会 增加 导弹 的 结构 重量 。 这 显然 是 不 
的 。 

同时 , 导 引 误差 是 与 导弹 飞行 时 的 弹道 法 向 加 速度 成 正比 的 。 所 以 ,为 了 提高 导 引 精度 也 

需要 选择 需 用 法 向 加 速度 |a, | 较 小 的 导 引 规律 。 | 

此 外 ,弹道 的 需 用 法 向 加 速度 越 大 ,弹道 就 越 弯曲 。 这 会 增加 导弹 的 攻击 时 间 和 航程 ,从 
而 缩小 了 导弹 的 作战 空域 ,这 显然 也 是 不 利 的 ，。 

2. 作战 空域 大 | 

应 能 在 尽 可 能 大 的 作战 空域 内 拱 毁 目标 。 空 中 活动 目标 的 高 度 和 速度 都 可 能 在 很 大 范围 
内 发 生变 化 。 因 此 在 选择 导 引 规律 时 应 该 考虑 目标 参数 的 变化 范围 ,尽量 使 导弹 能 在 较 大 的 
空域 内 攻击 目标 。 如 地 空 导弹 对 目标 不 仅 可 以 进行 迎击 ,而 且 还 能 尾 追 和 侧 击 。 空 空 导弹 能 
进行 越 户 发 射 , 可 对 目标 实施 全 向 攻击 。 

为 了 获得 大 的 作战 空域 ,单一 的 一 种 导 引 律 通常 已 经 不 能 满足 作战 需要 ,而 需要 将 不 同 的 
导 引 律 组 合 起 来 使 用 , 即 采 用 复合 导 引 。 

3. 抗 目 标 机 动 性 好 

通常 在 导弹 脱 革 量 中 ,目标 机 动 所 占 的 比例 是 最 大 的 。 有 些 导 引 律 由 于 包含 了 对 目标 机 

动 影响 的 补偿 项 ,而 具有 较 好 的 抗 目 标 机动 性 能 。 比 如 半 娇 直系 数 法 ,由 于 弹道 上 的 需 用 法 向 


加 速度 与 目标 的 机 动 飞行 参数 (Vr ,7r) 无 直接 关系 ,因而 可 减 小 动态 误差 ,提高 导 引 精度 。 
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4， 抗 干扰 性 能 好 


目标 为 了 逃避 导弹 的 攻击 , 常 释放 干扰 来 破坏 导弹 的 跟踪 ,进而 影响 导 引信 号 的 产生 。 因 
”此 选择 的 导 引 规律 应 尽 可 能 不 受 目标 干扰 的 影响 。 比 如 当 目 标 带 有 积极 干扰 源 时 ,雷达 无 法 
进行 测 距 ,因而 无 法 求 出 AR 和 AR, 也 就 无 法 确定 高 低 角 的 前 置 量 Ле, НЛО 
直系 数 法 导 引 规律 都 无 法 实现 。 而 三 点 法 导 引 律 并 不 需要 测 得 这 些 参数 ,因此 说 三 点 法 的 抗 
干扰 性 强 , 比 前 两 者 要 好 / 

5. 技术 简易 可 行 

导 引 方法 在 技术 上 应 简易 可 行 。 这 是 指 :应 使 导 引 规律 所 需 的 参数 尽量 少 ,并 且 不 应 使 计算 装 
置 过 于 庞杂 。 此 外 ,还 要 注意 保证 导 引 规律 中 所 需 参 数 能 在 导 引 系统 中 比较 简单 .可靠 地 获得 ， 


5.7 攻击 区 


上 述 分 析 中 ,将 重点 放 在 命中 点 条 件 上 。 实 际 上 要 使 导弹 能 命中 目标 ,其 发 射 点 条 件 也 是 
不 能 任意 的 ,只 有 在 相对 于 目标 的 某 一 特定 区 域内 发 射 导 弹 才 可 能 命中 目标 。 这 一 特定 区 域 
称 为 理论 发 射 区 ,又 称 攻击 区 。 对 不 同 的 导弹 ,限制 其 攻击 区 的 条 件 也 不 同 ,为 了 叙述 上 的 方 
便 ,这 里 仅 以 “响尾蛇 ”空空 导弹 为 例 加 以 介绍 。 下 面 是 限制 攻击 区 的 主要 因素 。 

1， 导 引 头 截获 目标 的 距离 限制 | 

“响尾蛇 ?导弹 红外 导 引 头 主要 接收 敌 机 发 动机 的 红外 线 辐射 ,因此 有 较 明 显 的 方向 性 。 
对 某 型 飞行 器 , 导 引 头 截获 距离 示意 图 如 图 人 入 
5.23 所 示 。 只 有 当 导 引 头 截获 目标 以 后 ,也 
就 是 说 只 有 在 截获 区 内 才 具 有 发 射 导 弹 的 
最 起 码 的 条 件 。 | 

2， 最 大 能 源 工 作 时 间 限 制 | 

即使 在 导 引 头 截获 区 内 发 射 导 弹 , 若 导 ”截获 距离 
弹 飞行 时 间 ( 到 命中 目标 ) 大 于 导弹 控制 系 
统 能 源 工作 时 间 , 那 么 在 这 种 情况 下 ,命中 
目标 以 前 导弹 已 经 失去 控制 ,因而 不 可 能 命 
中 目标 。 故 最 大 发 射 距离 应 小 于 能 源 最 大 
工作 时 间 所 对 应 的 距离 。 

3. 最大、 最 小 相对 速度 限制 60" 

根据 参考 文献 [1], 由 引信 和 战斗 部 的 
配合 ,要 求 导弹 与 目标 之 间 的 相对 速度 为 
150 п/з<У,<800 m/s。 虽 然 弹道 计算 要 求 导弹 严格 命中 目标 ,但 由 于 实际 参数 与 设计 参数 






Н 5.23 导 引 头 截获 距离 示意 图 
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的 偏差 .各 种 随机 干扰 及 动态 误差 ,往往 不 可 能 直接 命中 ,而 是 有 一 定 的 脱 革 距离 。 在 有 脱 革 
的 情况 下 ,只 有 相对 速度 V, 满足 要 求 , 引 信和 战斗 部 才能 有 较 好 的 配合 。“ 响 尾 蛇 "导弹 红外 
光学 引信 ,由 45"~75* 两 通道 信号 经 过 的 时 间 间 隔 , 即 图 5. 24 由 А-В 所 经 过 的 时 间 间 隔 At 
不 得 大 于 35 ms。 当 Al 委 20 ms 时 引信 能 可 靠 工作 。 其 对 最 小 相对 速度 要 求 由 下 式 确定 , 即 


ү = А (со 45° — сої 75°) (5. 106) 
式 中 民 为 脱 靶 距离 。 技 术 条 件 规 定 У,22150 m/s, 这 相当 于 К<А m 的 情况 下 引信 能 可 靠 工 作 。 
若 发 射 距离 不 小 于 由 此 最 小 V. 所 对 应 的 最 大 发 射 距离 ,即使 其 他 条 件 都 满足 , 仍 不 能 摧毁 目标 。 





图 $.24 “响尾蛇 "导弹 红外 引信 和 起爆 条 件 


此 外 ,只 有 V, 志 800 m/s, 战 斗 部 与 目标 要 害 部 位 之 间 才 能 有 较 好 的 配合 。 由 此 最 大 相对 
ЖЕ, 确定 一 个 最 小 发 射 距离 。 若 发 射 距离 小 于 此 最 小 发 射 距离 , 则 V. 就 要 大 于 800 m/s， 
使 战斗 部 与 目标 要 害 部 位 之 间 不 能 有 较 好 的 配合 ,因而 不 能 摧毁 目标 。 = 

4. 引信 和 解除 保险 所 需 时 间 的 限制 | | | 

要 摧毁 目标 , 则 必须 引信 能 正常 工作 ,首先 要 求 引 信和 解除 保险 “响尾蛇 ”导弹 在 发 射 后 
1.8~4.0 s 后 引信 才能 解除 保险 ,正常 工作 。 为 可 靠 起 见 , 取 引 信和 解除 保险 所 需 时 间 为 :=4 s。 
由 此 时 间 可 确定 一 个 导弹 最 小 发 射 距离 。 只 有 大 于 此 距离 发 射 导弹 ,引信 才能 工作 ,达到 摧毁 
目标 的 目的 。 | 

5. 导弹 可 用 过 载 的 限制 

由 于 沿 纯 追 踪 方向 发 射 导弹 ,发射 时 导弹 的 轴线 方向 亦 即 导弹 的 速度 方向 指向 目标 。 在 
一 定投 影 比 (或 进入 角 %) 的 情况 下 , 若 发 射 距离 较 小 ,就 要 求 导弹 作 大 机 动 飞行 ,才能 跟踪 目 
标 。 由 于 导弹 可 用 过 载 是 有 限 的 , 故 由 导弹 可 用 过 载 可 确定 出 一 条 边界 , 即 对 应 一 个 进入 角 
go 有 一 个 最 小 发 射 距离 ,发 射 导弹 应 大 于 此 最 小 发 射 距离 ,否则 将 不 能 命中 目标 。 

6. 导 引 头 最 大 跟踪 角速度 的 限制 

由 于 导 引 头 始 终 对 准 目标 ,所 以 导 引 头角 速度 即 目标 线 的 转动 角速度 4 在 一 定 进入 角 ас 
的 情况 下 ,发 射 距离 越 小 ,目标 视线 转动 角速度 越 大 ,因而 要 求 导 引 头 的 转动 角速度 越 大 。 当 
发 射 距离 小 于 某 一 值 以 后 , 目标 视线 转动 角速度 将 超过 导 引 头 最 大 跟踪 角速度 ,此 时 导弹 就 要 
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丢失 目标 ,因而 不 能 实现 控制 飞行 “响尾蛇 ?导弹 的 导 引 头 技术 指标 规定 跟踪 角速度 为 不 小 
于 5 09/5, НА 5 (")/s 可 确定 一 个 最 小 发 射 距离 ,只 有 大 于 此 最 小 距离 发 射 ,导弹 才能 
”实现 正常 跟踪 。 

7. 导 引 头 最 大 离 轴 角 的 限制 

因为 导 引 头 轴线 总 是 指向 目标 的 , 导 引 头 离 轴 角 即 为 弹 体 纵 轴 与 目标 线 的 夹 角 。 由 


图 5. 25 可 见 , 离 轴 角 /为 т у. 
р= 1~В | (5. ТОТ) / 


“响尾蛇 ”导弹 的 и 25°, В л. ТАЕ, ДЕДО Я 
限制 范围 内 发 射 ,才能 使 导弹 正常 跟踪 目标 。 | 
当然 还 有 其 他 一 些 因素 影响 导弹 的 发 射 区 域 ,如 载 机 安全 等 要 
求 ,在 此 就 不 一 一 列举 了 。 图 5. 26 为 空空 导弹 某 高 度 上 的 攻击 区 的 
典型 形状 。 a | 
在 纯 追 踪 发 射 的 基础 之 上 ,又 发 展 了 离 轴 发 射 。 所 谓 离 轴 发 射 , 即 图 5.25 离 轴 角 示意 图 
当 导 引 头 捕获 目标 后 , 载 机 不 按 纯 追 踪 方 向 跟踪 目标 ,而 是 在 某 一 允许 
范围 内 的 前 置 方向 ( 见 图 5. 25) 或 后 置 方向 飞行 ,此 时 导 引 头 仍然 要 跟踪 目标 ,因此 导 引 头 轴线 相 
对 弹 体 纵 轴 有 一 个 偏转 角 , 即 离 轴 角 kw。 这 种 发 射 方式 称 为 前 置 离 轴 发 射 或 后 置 离 轴 发 射 。 








图 5.26 典型 攻击 区 形状 
离 轴 发 射 中 有 一 种 是 按 特定 的 前 置 角 瞬 时 命中 点 方向 发 射 的 方式 , 称 为 拦 射 。 当 导弹 速 
度 相 对 于 瞬时 命中 点 方向 为 前 置 或 后 置 时 所 进行 的 发 射 通常 又 称 为 快速 拦 射 。 
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对 于 离 轴 发 射 的 空空 导弹 ,影响 命中 目标 的 因素 大 致 相同 ,所 不 同 的 是 在 拦 射 攻击 时 可 用 


过 载 限制 转化 成 允许 发 射 误差 的 限制 。 


随 着 技术 的 进步 ,特别 是 导 引 头 探测 技术 的 发 展 ,导弹 不 再 局 限 在 目标 尾 后 的 一 个 喇叭 管 
状 的 区 域内 才能 攻击 目标 ,而 是 可 以 在 目标 的 所 有 方位 ,或 者 几乎 所 有 的 方位 实施 攻击 ,并且 
机 头 无 须 始 终 对 准 目标 , 即 所 谓 的 “发 射 前 截获 全 辐 攻 击 ”, 如 图 5.27 所 示 。 这 种 全 四 攻击 只 
是 指 从 目标 周围 的 各 个 方向 ( 即 进 入 角 0 ~360 ) 都 可 以 攻击 目标 。 


О ли 
人 


图 5, 27 发 射 前 截获 全 向 攻击 


“全 向 攻击 ”这 一 概念 刚 一 出 现时 ,是 指 载 机 
在 与 目标 处 于 基本 相等 的 高 度 上 所 进行 的 攻击 。 
后 来 随 着 导弹 性 能 的 不 断 改 善 ,全 向 攻击 的 范围 
已 不 仅仅 限于 平面 的 360* 内 ,而 且 可 以 对 以 目标 
为 中 心 的 部 分 球形 区 域 的 各 个 方向 进行 攻击 , 即 
载 机 既 可 向 上 打 仰 视 的 目标 ,又 可 向 下 打 低空 飞 
行 的 目标 。 

全 向 攻击 较 之 以 往 的 尾 追 攻击 方式 有 了 很 大 
的 飞跃 ,但 是 仍然 没有 从 根本 上 摆脱 使 目标 处 于 
载 机 前 方 的 限制 。 为 了 满足 这 些 条 件 , 载 机 就 不 
得 不 作 很 大 的 机 动 进行 占 位 。 

随 着 导弹 性 能 的 不 断 提高 ,“ 全 向 攻击 ”概念 
又 有 了 新 的 含义 。 攻 击 方式 从 “以 目标 为 中 心 " 畦 
变 为 “以 载 机 为 中 心 ”。 这 一 攻击 方式 可 使 载 机 能 


路 攻 击 其 周 图 各 个 方位 的 目标 ,如 图 5 28 所 示 。 在 攻击 载 机 后 半球 目标 时 ,一 般 是 发 射 后 截 
获 目 标的 ,因而 这 里 又 称 其 为 “发 射 后 截获 全 向 攻击 ”。 





目标 初始 
视线 方位 角 


270° 30 000 


图 5.29 发 射 后 截获 全 向 攻击 区 


172 














5.1 
5.2 
5.3 
5. 4 
5.5 
5.6 
5.7 
5.8 
5.9 
5.10 
5.11 
5.12 
5.13 
5. 14 
5.15 





第 5 章 ” 导 引 飞 行 与 弹道 О 


导 引 规律 运动 学 分 析 的 假设 条 件 是 什么 ? 


导 引 弹 道 的 特点 是 什么 ? 

写 出 平面 内 的 飞行 器 相对 运动 的 方程 组 。 

什么 是 相对 弹道 .绝对 弹道 ? 

已 知 导弹 和 目标 的 绝对 弹道 , 试 给 出 相对 运动 参数 的 表达 式 。 

什么 是 平行 接近 法 ? 它 有 哪些 优 缺点 ? 

平行 接近 法 的 绝对 弹道 是 否 是 直线 弹道 ”为 什么 ? 在 什么 情况 下 是 直线 弹道 ? 
要 保持 飞行 器 -目标 线 在 空间 的 方位 不 变 , 应 满足 什么 条 件 ? 其 含义 是 什么 ? 
什么 是 比例 导 引 法 ? 其 物理 解释 是 什么 ? 

研究 比例 导 引 法 下 的 直线 弹道 条 件 有 什么 意义 ? 

试 从 三 点 法 的 等 法 向 加 速度 曲线 分 析 三 点 法 的 弹道 特性 。 | 

写 出 三 点 法 、 娇 直系 数 法 和 半 娇 直系 数 法 的 导 引 关系 式 ,并 解释 各 自 的 物理 含义 。 
КЕ МЕЖ, 
选择 导 引 方 法 时 要 考虑 的 因素 有 哪些 ? | 
什么 是 攻击 区 ?限制 攻击 区 的 条 件 有 哪些 ? 
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刚性 飞行 器 运动 方程 





前 面 五 章 讨论 了 飞机 的 飞行 性 能 和 导弹 的 轨迹 特性 问题 ,从 本 章 开始 ,将 转 到 飞行 力学 中 
的 另 一 类 重要 问题 , 即 飞 行 器 的 稳定 性 和 操纵 性 。 所 谓 稳定 性 , 简 言 之 是 指 飞行 器 在 受到 外 界 
瞬时 扰动 后 ,自动 地 恢复 其 原来 平衡 状态 的 能 力 。 而 操纵 性 则 指 飞行 器 对 驾驶 员 操 纵 或 舵 面 
指令 输入 的 响应 , 即 从 一 种 飞行 状态 过 渡 到 另 一 种 飞行 状态 的 能 力 。 从 力学 角度 来 看 ,无 论 稳 
定性 或 操纵 性 ,都 是 研究 飞行 器 在 外 力 和 力矩 作用 下 , 它 的 各 个 运动 参数 随时 间 变 化 的 特性 。 
因此 在 分 析 之 前 ,首先 必须 建立 飞行 器 的 运动 方程 ， 

一 般 来 说 ,飞行 器 运动 特性 会 受到 各 种 因素 的 影响 ,例如 机 体 的 弹性 变形 、 7 了 器 上 的 旋 
转 部 件 、 重 量 随时 间 的 变化 ,地球 的 曲率 和 目 转 、 大 气 的 运动 等 。 如 果 把 所 有 这 些 因素 都 考虑 
进去 ,将 会 使 方程 的 推导 变 得 非常 复杂 ,并 且 很 难 进行 解析 处 理 。 因 此 ,为 了 简化 ,本 章 在 推导 
运动 方程 时 ,假设 地 球 为 平面 大 地 ,忽略 了 地 球 的 曲率 和 自转 ;飞行 器 为 刚体 ,不 考虑 机 体 弹性 
变形 和 旋转 部 件 的 影响 ;大 气 为 静止 的 标准 大 气 , 不 考虑 风 的 影响 等 。 当 然 , 在 飞行 器 的 基本 
运动 规律 揭示 认识 后 ,还 是 需要 深入 探讨 这 些 被 忽略 的 因素 对 飞行 器 运动 的 影响 ,以 保证 设计 
的 飞行 器 安全 飞行 。 但 这 部 分 内 容 由 于 涉及 的 知识 面 较 多 ,本 书 不 作 介绍 ,读者 需要 时 可 参考 


有 关 文 献 资 料 。 
2 \ 一 =>. 7 2 2 
飞行 器 作为 刚体 在 空中 的 运动 一般 有 六 个 自由 度 ,相应 地 有 六 个 动力 学 方程 ,其 中 三 个 


用 来 描述 质心 的 运动 ,还 有 三 个 描述 飞行 器 绕 质心 的 转动 。 男 外 ,还 有 六 个 运动 学 方程 ,用 来 
描述 飞行 句 在 空间 的 位 置 和 姿态 的 变化 。 本 章 的 主要 内 容 是 ,应 用 牛顿 运动 定律 ,导出 飞行 妖 
相对 于 动 坐标 轴 系 的 一 般 运 动 方程 组 ;利用 小 扰动 法 ,将 非 线性 运动 方程 组 线性 化 ; 再 根据 某 
些 简化 条 件 将 纵向 运动 和 横 侧 运动 分 开 ， 而 得 出 飞行 才 的 维 问 和 梧 侧 运动 方程 组 。 这 些 方程 
即 成 为 第 9 章 至 第 12 章 讨论 飞行 器 稳定 性 与 操纵 性 的 基础 。 


6.1 刚性 飞行 占 动 力学 方程 


6.1.1 飞行 器 质心 移动 的 动力 学 方程 

1. 任意 动 系 中 的 质心 动力 学 方程 

利用 理论 力学 中 的 动量 定理 ,在 原点 为 飞行 句 质 心 的 任意 动 坐标 系 Ozyz 上 投影 ,得 出 的 
质心 动力 学 标量 方程 组 已 在 第 1 草 中 导出 。 现 抄录 如 下 : 
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т ВА + 的 -Vw = В. 


„(92 十 V yw。 У, |= Е, 


式 中 (w, ,w, ,w,) 为 动 系 相对 惯性 系 的 转动 角速度 在 动 系 上 的 投影 分 量 ; (F, ,下 ,, FF.) 为 作用 在 
飞行 器 上 外 力 的 合力 矢量 在 动 系 上 的 投影 分 量 。 | 

2. 航 迹 轴 系 中 的 质心 动力 学 方程 

该 坐标 系 中 的 质心 动力 学 标量 方程 组 也 在 第 1 章 中 导出 ,用 于 飞行 器 质心 运动 规律 的 研 
究 。 现 抄录 如 下 : | | 





т = Теоз (a ф)соѕ В Р — тез У | | 


тУсо$ у = Т] эт (a 9)sin и — соѕ (04+ Ф) ѕіп В соѕ | Ссоз /十 ELsin м 


— mV 2 = T|— sin (а + ф)соѕ р — соѕ (0 4- ф) зіп Bsin м] + Csin и – Leos p+ т соѕ 7 
) 


3. 机 体 轴 系 中 的 质心 动力 学 方程 ео 
类 似 质心 动力 学 方程 在 航 迹 轴 系 上 的 投影 , 先 找 出 速度 、 角 速度 和 合 外 力 矢 量 在 Oxy yo zz。 
上 的 投影 ,然后 直接 代入 式 (1. 35) 即 成 。 速 度 的 投影 表示 为 


ГИ. ] Ги | 


У. b 
0. 
0,1 


合 外 力 矢 量 下 的 投影 中 ,发 动机 推力 了 位 于 飞行 器 对 称 平面 内 ,与 Оль 0 Я 
(9° Тсоѕ 0 
НАБИ 
ІТ. 1, 1 Тепе) 

空气 动力 А Е Охьуьхъ 9 #2 通过 转换 矩阵 Lo, 二 Ls 得 出 








| 
а ба 
[= 


角速度 о 的 投影 表示 为 


| 





r 








Ф, 
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А, —р — Псоѕ acos В— Ссоз asin B+ Lsin а 
А,| = Фь | С | = |— Dsin 8+ Ссоз В 
Ут — [. — Dsin асоз 8 一 Csin аѕіп В — Lceos а 
重力 mg 在 Ozuyozs 的 投影 ,可 通 过 转换 矩阵 Lue 得 得 出 , 即 
2. 0 了 一 gsin0 ^ 


mlg,| = 1,10 |= т | ріп Фсоѕ 0 
б. соѕ Фсоѕ 0 
将 上 述 的 投影 表达 式 代 入 式 (1, 35) ,最 终 得 出 的 机 体 轴 系 中 质心 动力 学 方程 
式 为 


(9 + дю — на Тсоѕ Ф— Осоз асоѕ В— Ссоз аѕіп B+ Lsin а — mg sin 9 
Е ЕТЕ Е 
т | а. ф 十 


„(5 + ро — ди | =— Tsin p 一 Dsin асоѕ B— Csin оѕіп B— Leos а- тр соѕ #соѕ 0 


(6.1) 
在 探讨 飞行 器 大 迎 角 、 大 机 动 运动 特性 时 , 常 将 方程 组 式 (6. ОРЕХ Нить" 
过 转换 矩阵 Г,,, В СУ а, В, В 


и = Усоз acos В 
о = Узш В (6.2) 


ш = Үзіп асоз В | 





相应 地 对 时 间 的 导数 为 
аа — ео acos 有 一 суа Qacos /一 усо asin np 
226 sin В+ “усов В (6.32 
Чо _ и г. da е Е 
р = 91 9603 8+ “У с05 асоѕ В У sin asin В 


气动 力 4 ВНЕ Оа Б, 
[А, ‚А, ‚А, J Е Хь ,Yb ,Zo 


将 速度 V 和 气动 力 4 的 投影 式 直 接 代入 式 (6. 1) ,经 整理 后 得 质心 在 机 体 轴 系 中 的 动力 
学 方程 组 的 又 一 标量 形式 ， 
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В ЕА, — gsin 0) соз acos В— (5 十 gsin $cos 9 Jsin В+ 


4 
Е — рсоѕ Фсоѕ 9 Jsin acosp 
m 
PR НХ е | 
Не ба Orsin B)sin a 
| (6. 4 
| Tsin 9—Z в $cos 8 . | 
es соѕ 0 — psin В сов а 


9 一 一 аА 一 эш ? sin B+r | a 十 [+ фсоѕ о] cos 有 十 
Ех 一 со Фсоѕ 9 Jsin В+ р |sin а 

对 于 某 些 特殊 情况 ,例如 飞行 器 的 横 滚 机 动 飞 行 ,可 以 认为 和 有 不 大 , 且 不 考虑 速度 变 

化 ,于 是 速度 关系 式 (6.2) 可 简化 为 





и ^ УВ 
ш ^ Ма 
机 体 轴 系 中 的 质心 动力 学 方程 组 可 以 只 取 式 (6. 1) 的 第 二 、 第 三 方程 ,经 整理 后 得 
da 8 一 Tos9y 一 和 


и2х У = Е 


十 5.с0 pcos 0 





4 mV 
y (6. 5) 
UR 2 十 色 sin $cos 0 
dt ту ү 
6.1.2 飞行 器 绕 质心 转动 的 动力 学 方程 
由 理论 力学 可 知 ,描述 飞行 器 绕 质 心 的 转动 运动 ,可 用 动量 矩 生理 来 表示 , 即 
| 了 -м (6.6) 


ВЕН М 为 作用 在 飞行 器 上 的 外 力 对 原点 的 合力 矩 。 
按 动量 矩 的 定义 ,飞行 器 上 的 任意 微 元 质量 为 ， 
dm, 对 坐标 系 原点 的 动量 矩 ( 见 图 6. 1) 为 





ДА = гх Удт | 
式 中 为 微 元 质量 到 坐标 原点 的 矢 径 ;V 为 该 微 元 
质量 的 速度 矢量 , 则 
У =У-охг | 
式 中 Vo 为 坐标 原点 速度 (如 坐标 原点 取 为 飞行 器 质 
心 , 则 为 质心 速度 );@ 为 坐标 系 转动 角速度 。 图 6.1 АСИЯ 


177 





О 飞行 器 飞行 动力 学 / 


于 是 飞行 器 的 总 动量 矩 可 积分 得 出 
= [rx Vam= [фи Уо |rx (@ X r)dm 
取 坐 标 系 原点 为 质心 时 ,有 | 
|rdm = 0 
飞行 器 的 动量 矩 简化 为 
h= |rx (ох rdm (6.7) 


上 式 表明 ,飞行 器 的 动量 矩 上 只 取决 于 转动 产生 的 速度 部 分 ,而 与 质心 运动 速度 Vo 无 关 。 
矢 径 > 和 角 速 @ 用 坐标 系 中 投影 分 量 表示 为 
0 = 01 -о,ј + wk 
г=і+уј ао 
将 上 述 关 系 式 代 入 式 (6.7) ,经 简单 整理 得 
О Ра 8 08 





h, = wT,— wT,, — 6.1. (6.8) 


А == wl, — wl — «1, 2 


式 中 了 ,I 和 了 .为 飞行 器 对 Oz 轴 、Oy 轴 和 Ог 轴 的 惯性 矩 , 分 别 为 


І. = о + >) ат | 


|= Е + 2?) т (6.9) 


ае е + у) ат 
而 1..1. 2 Г. ДУХ Ох У Оу #.0у 5 Ох 轴 和 Oz 5 Ох 轴 的 惯性 积 ,分 别 为 
АВЕ = | зубт 
ры = [ед (6. 10) 
То = ает 
1. 固 连 于 飞行 器 的 任意 动 系 中 绕 质心 转动 动力 学 方程 
具体 研究 飞行 器 绕 质心 转动 规律 时 ,矢量 形式 方程 式 (6. 6) 使 用 不 太 方 便 ,工程 习惯 上 ,将 
其 投影 在 一 动 坐标 系 上 ,建成 方程 的 标量 形式 。 此 时 ,由 于 动 系 在 空中 以 о 转动 ,类 同 第 1 章 


中 的 加 速度 dy/d: ,动量 矩 导数 dh/di, 可 以 表示 为 


dh _ 91 
т 
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代入 式 (6. 6) „РЕ АА Р ВЈ КА А >в 8) Л УЕ 


oxh=M (6.11) 


其 中 也 为 动 系 角速度 中 = ОНИ ПЕН ВН 
ви _ dh., d 
Wd 

nn 


表示 为 


jd 





МАМАМ +МА 
将 上 е В ‚И 号 转动 运动 方程 的 标量 形式 为 


№ «080 т М, 





Wy (а, а М (6.12) 


1 а (Ао, ВЕ h.w,) М, 


再 将 动量 矩 关 系 式 (6. клан 过 适当 整理 ,最 后 推 得 飞机 绕 质心 转动 的 动力 学 方程 为 





у 


Г, (1, Оо, 1 ай) + 
(6.13) 





Г, (оо, нЕ =) І, (оо, Е 2 


Г. а. О оаа у 


2. 机 体 轴 系 中 绕 质 心 转动 动力 学 方程 
对 于 一 般 的 飞行 舌 ,Oxbzb 平 面 常 为 对 称 面 。 由 式 (6. 10) 可 知 , 此 时 工 ,二 1 二 0。 角 速度 
在 机 体 轴 上 投影 常 表示 为 [Lw,,w,,w, J ==[p,g,rj'。 外 力矩 在 机 体 轴 上 投影 表示 为 LM,,M 
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M. 习 ==[L,M,NJ'。 于 是 式 (6.13) 可 简化 为 | 
dp ру бү _ 
І. Ё +4. – 10) (мъ) 1 


Ба, - БФ + lap п) -MA (6.14) 





Вам, Ф) м 
对 于 轴 对 称 飞 行 器 ,通常 I, 也 为 零 , 从 而 得 到 转动 动力 学 方程 的 最 简 形 式 为 


| ] 
Ва. = 


I T+ I) = № | 
6.2 刚性 飞行 器 运动 学 方程 


6.2.1 尺 行 器 质心 运动 学 方程 


若 质 心 的 动力 学 方程 是 建立 在 航 迹 轴 系 上 的 , 则 得 出 的 质心 速度 变化 表示 为 [V,X, YJ ， 
通过 转换 矩阵 La 可 获得 质心 速度 在 地 面 轴 系 上 的 投影 [V,,V,,V, js ,再 对 各 分 速 分 别 进行 积 


分 ,得 到 质心 位 置 在 空间 的 变化 规律 , 即 运动 轨迹 。 该 情况 下 的 质心 运 到 动 字 方 程 在 第 1 草 已 导 
出 ,在 此 仅 抄录 如 下 : 


л; _ 

= Усоз Ycos x 
Чу; _ 
Е Усоз Ysin x 
Oa 
> Узш У 


车 质心 动力 学 方程 是 建立 在 机 体 轴 系 上 的 , 则 得 出 的 质心 速度 变化 表示 为 [u,v,w]", 同 
样 可 通过 转换 矩阵 Ls 得 到 质心 速度 在 地 面 轴 系 上 的 投影 , 妈 


a 
па 


将 转换 矩阵 式 (1. 24) 代 入 ,展开 后 即 得 相应 的 质心 运动 学 方程 为 
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1 = исоѕ бсоѕ Ф 4- (эт Osin Фсоѕ { — соѕ $sin 4) + 
(шт бсоѕ Фсоѕ y+ sin #ѕіп 0) 
~ = исоѕ Osin y+ о(ѕіп bsin $sin y+ cos #соѕ 4) 十 (6. 16) 


(т Ocos $sin Фф — sin $с0$ 4) 


dz, 
dt 


=— usin 0 十 vsin $соз 0 十 wcos $sin 0 


6.2.2 飞行 器 绕 质心 转动 运动 学 方程 


飞行 器 在 空间 的 姿态 是 通过 机 体 轴 系 相对 地 面 轴 系 的 三 个 欧 拉 角 (y,9,$) 来 表示 的 。 飞 
行 过 程 中 欧 拉 姿态 角 将 随时 间 变化 。 显 然 其 变化 规律 与 飞行 妖 的 旋转 角速度 (p,q, т) ИЈАН 


图 55 т7 Д] 中 | 以 Ет НИ Е ВЕЕР 这 
关 。 通 过 找 出 它们 之 间 的 相互 关系 ,得 出 描述 飞行 句 姿 态 变化 规律 的 方程 , 即 绕 质心 转动 的 运 


动 学 方程 。 о 
下 面 将 采用 两 种 方法 建立 转动 运动 学 方程 。 欧 拉 角 表示 法 ,是 直接 导出 欧 拉 姿 态 角 变化 
规律 的 方程 ;四 元 数 表示 法 , 则 是 间接 导出 姿态 角 变化 的 方程 。 | 
1， 欧 拉 角 表示 法 | 
从 机 体 轴 系 的 形成 过 程 ( 见 图 1. 15) 可 知 ,y 角 是 由 沿 z。 轴 的 角速度 dy/d 形成 的 ;0 角 是 
”由 沿 y' 轴 的 角速度 db/dt 形成 的 ,将 其 沿 机 体 轴 系 投影 为 [0,bcos $, 一 0sin Я 角 是 由 沿 
zs 轴 的 角速度 dg/dt 形成 的 。 由 此 可 以 写 出 旋转 角速度 在 机 体 轴 系 上 的 投影 为 














p в 0 
а|= 10| 十 | бсоѕ Ф |+, 0 
01 | 一 bsing Т 
展开 后 得 
p=$— ysing 
д = bcos $+ Ysin $cos 0 (6.17) 


r 一 一 0sin g 十 фсов Фсоѕ 0 
求解 结果 形成 绕 质心 转动 的 运动 学 方程 


4 = р + хап (азт $+ гсоз $) | 
Е = 9С05 风 一 rsin Ф (6.18) 
г = — pqsin ф 4 rcos $) 
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2. 四 元 数 表 示 法 

从 绕 质 心 旋转 的 运动 学 方程 式 (6. 18) 中 的 第 三 式 可 以 看 出 , 当 飞行 器 作 大 机 动 飞行 时 , 佣 
仰角 0 接近 90", 方 程 会 出 现 奇异 点 ,仿真 计算 或 飞行 模拟 将 被 迫 中 断 。 为 避免 这 种 奇异 情况 ， 
可 采用 四 元 数 法 来 描述 飞行 器 绕 质 心 转动 的 运动 学 方程 。 

四 元 数 表示 法 的 原理 是 ,设想 两 个 同 原点 的 坐标 系 S, 和 S; ,总 能 够 通过 绕 某 一 固定 轴 OR 
转动 一 个 角度 c, 可 使 坐标 系 S, 与 坐标 系 $, 重 合 。 该 转轴 OR 与 空间 坐标 形成 三 个 角度 A， B 
和 C, 于 是 定义 四 元 数 为 

一 cos 7 


с 
el = соѕ Азш 一 


2 


(6. 19) 

е = ©0$ Bsin 

ез = COS Csin 
且 四 元 数 之 间 还 需 满足 约束 条 件 | | | 
ёе Бе ез =1 (6.20) 


利用 转轴 OR 与 坐标 轴 S. 和 S, 的 相互 关系 ,可 以 导出 坐标 系 之 间 的 转换 矩阵 。 详 细 的 数 
学 证 明 这 里 从 上 略 , 有 兴趣 者 可 参阅 有 关 文 献 。 转 换 矩 阵 为 
еее ей 2(ee + вез) 2(e1e3 — ёе) 
Бъде) еле е а 9 Селге) | 
| 2 (езе еуез) 2 (еуез —ве) е —– е ие 
”车 以 地 面 轴 系 5 与 机 体 轴 系 S, 间 相互 关系 为 例 , 则 两 者 之 间 是 用 三 个 欧 拉 角 少 和 ? 来 
表示 的 。 地 轴 系 可 以 先 通过 z, 轴 转 过 偏 航 角 少 再 绕 у 轴 转 过 俯仰 角 0, 最 后 绕 лье 
角 $9, 就 与 机 体 轴 相 重合 。 通 过 三 次 旋转 所 对 应 的 四 元 数 可 表示 为 
ф 0 ё . д 


0 $ 
eo = COS 了 CO0S 7008 —- SIN 一 SIN 一 SIN 一 


(6. 21) 


2 2 2 2 
еу = COS Е ТА 下 — $10 Le Р Е 
2 2 2 2 2 2 


(6. 22) 
4.0 $$ .yy 0. Ф 


ез = с0$ 一 Sin 一 COS 一 十 SIN 二 cos 一 Sin 一 


2 2 2 2 2 
ф 


.0. | 9 $ 
ез 一 一 COS т 7-90 $ SIn po C08 了 
上 式 即 是 由 欧 拉 角 求 四 元 数 分 量 的 公式 。 
此 时 地 面 轴 系 与 机 体 轴 系 的 四 元 数 转换 矩阵 式 (6. 21) 应 写成 Lu 。 而 这 两 个 坐标 系 用 欧 
拉 角 表示 的 转换 矩阵 Le 已 在 第 1 章 中 导出 ,如 式 (1.24) 所 示 , 故 两 矩阵 的 各 对 应 元 素 应 该 相 
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соѕ дсоѕ y= 2 е – её – ей (6. 23) 

соѕ bsin ф = 2(ее + еуез) (6. 24) 

— sin 0 = 2(еез — ве) | (6. 25) 

sin bsin geos 小 一 sin фсоз $ = 2 (ее — вв) (6. 26) 
i Qsin $sin y+ соѕ Ycos $ = е е 4-е – е | (6. 27) 
_ соѕ зіп $ 一 2 (езез 十 ее) (6. 28) 

sin бсоѕ $cos $+ ѕіп gsin $ = 2 (ее, 十 е ез) | | (6. 29) 
sin дсоѕ $sin J — cos Ysin $ = 2(exe; — ве) (6. 30) 
Е соѕ со; Ф = е еее (6. 31) 


上 述 关系 式 即 是 由 四 元 数 求 欧 拉 角 的 公式 。 根据 需要 ， 选取 若干 个 关系 式 即 可 求 得 9,0 和 
в” 
过 对 四 元 数 表达 式 (6. 22) 的 各 式 求 导 ， 并 考虑 到 欧 拉 角 速 率 与 旋转 角速度 的 关系 


了 18) ,经 整理 最 终 得 出 用 四 元 数 表示 的 飞行 器 绕 质心 旋转 的 运动 学 方程 为 


<а =— 1(ар+ед+еп) 
“а = р ear— өф 
4 | (6. 32) 
ЧЕ = 一 7 ет) 
а 
т = = 5-(6ғ+еа- ер) | 
й 得 四 元 数 ео y61 ,ez 和 ез ВЕ Е] А Лу 再 利用 式 (6. 25) 得 飞行 器 傅 仰 角 
0 = агсзш | 一 (eles — ве.) | | (6.33) 


再 利用 式 (6. 28) 和 式 (6. 31) 得 飞行 器 滚 转角 


$ = arccos te L2(ezes ee) (6.34) 
у 163 6062 


式 中 sgn 〈，) 函数 的 含义 是 : 当 自 变量 为 正 值 时 ,sgn 〈。) 取 十 1 值 ; 当 自 变量 为 负 值 时 , 则 
зап (。) 取 一 1 值 。 | 

最 后 利用 式 (6. 23) 和 式 (6. 24) 得 飞行 器 偏 航 角 

| о-а—ер—ев | ИТУ = ПРЕ 
CCOS | LZAele + ее: ) | (6.32) 
用 四 元 数 法 求 欧 拉 角 , 当 0 二 x/2 时 不 会 出 现 奇异 情况 。 | 
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6.3 刚性 飞行 器 运动 方程 讨论 


6.3.1 “机 体 - 机 体 体系 "运动 方程 组 


质心 运动 和 绕 质 心 转动 运动 都 在 机 体 轴 系 上 投影 的 方程 组 ,简称 为 机 体 - 机 体 体 系 运动 方 
程 组 。 通 常 由 式 (6. 1) „2006. 13)( 或 式 (6. 14))、 式 (6. 16) 和 式 (6.18) 共 12 个 方程 组 成 。 通 过 
对 方程 及 其 外 力 、 外 力矩 的 观察 .分 析 , 方 程 中 的 未 知 数 计 有 (u,v,w),(V,a,B), (р.а), 
(х, ’ в, я: ),($,0,4) 1 (6,,д,,д.,0,) Ж 19 个。 考虑 到 前 两 组 参数 表示 同一 个 速度 矢量 ， 
由 式 (6.2) 给 出 了 它们 之 间 的 附加 关系 式 。 即 使 这 样 未 知 数 仍然 比方 程式 多 出 4 个 。 因 此 ,为 
了 求解 这 组 方程 ,还 需 给 出 4 个 附加 关系 式 。 这 些 附加 关系 可 根据 研究 不 同类 型 的 飞行 力学 
问题 来 确定 。 


如 果 利 用 关系 式 (6. 2) 将 方程 式 (6. 1) 转 换 成 式 (6. 4) 的 形式 ,未 知 数 (u,v,w) 将 不 出 现 ， 


此 时 方程 式 和 未 知 数 同时 减少 3 А 个 ,未 知 数 仍然 比方 程式 多 4 个 , 仍 需 增加 4 个 附加 关系 才能 
求解 这 个 方程 组 。 


6.3.2 “ 航 迹 -机 体 体 系 运动 方程 组 


这 组 方程 其 质心 运动 在 航 迹 轴 系 上 投影 ,而 绕 质心 转动 运动 在 机 体 轴 系 上 投影 , 故 称 为 航 
迹 -机 体 体系 运动 方程 组 。 方 程 组 由 式 (1. 36) „2006. 13) (或 式 (6. 14))、 式 (1. 37) 和 式 (6. 18) 
共 12 个 方程 组 成 ,其 未 知 数 计 有 (CV,X,7), (разг), (а, Ву м), (х, оу.) ($0 ,YJ) 和 (6, ,0,, 
д.0) Ж 19 个 。 未 知 数 多 于 方程 式 个 数 。 但 由 于 引入 了 两 套 坐 标 轴 系 ,其 中 的 8 个 角度 ($,0， 
фа, В, ‚ЭТУ, Я, КН ИЯ, ФИМ МТА 
ЗЕ ВУ Ж (а, 8) — ЕЕ, ЯН Н НУ, ТГ, ХАЙ, 个 角度 
中 只 有 5 个 是 独立 变量 ,另外 3 个 可 以 通过 几何 关系 来 确定 。 根 据 不 同 的 需求 ,可 以 导出 许多 
形式 的 几何 关系 。 这 里 仅 介绍 常见 的 形式 , 即 由 $,9,y,X,Y 角度 来 求 出 a,B 和 的 关系 式 。 

利用 转换 矩阵 的 传递 特性 ,有 

(6. 36) 
ЗХ н Га, = О)" а а Ск = (Le) 分 别 由 式 (1.28) 001. 26) ‚5 (1. 24) 5 (1. 25) 给 
出 。 把 上 式 展开 ,并 令 两 边 的 第 3 行 第 1 列 元 素 相等 ,得 到 
sin а = {Lsin bcos Фсоѕ (Ф — у) 十 sin $sin (К — ү) 0$ 7— 


ee (6. 37) 
sin 7с0$ Peos 0; / соѕ р 
然后 令 等 式 两 边 的 第 2 行 第 1 列 元 素 相等 ,得 到 
sin В = [ѕїп bsin Фсоѕ (y— у) 一 cos $sin (0 — ет "аа (6. 38) 


сіп Ysin Фсоѕ 0 
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L,, == LL | (6. 39) 


同样 地 ,有 


其 中 = (О) = Па) 1, = О) 分 别 由 式 (1.27)、 式 (1. 24) 和 式 (1.28) 给 出 。 上 


式 展 开 后 , 令 等 式 两 边 的 第 3 行 第 2 列 元 素 相等 ,得 到 

sin м = (sin Ocos asin В— cos $cos Osin asin B+ sin ?соѕ bcos B)/cos У (6. 40) 
增加 了 3 个 几何 关系 式 后 ,未 知 数 仍 比方 程 个 数 多 4 个 ,同样 需要 增加 4 个 附加 关系 才能 求解 
这 组 方程 。 


6.3.3 飞行 力学 的 几 类 主要 问题 


1， 飞 行 器 本 体 的 稳定 性 和 操纵 性 

研究 飞行 器 本 体 的 稳定 性 时 ,所 有 操纵 机 构 的 位 置 保持 不 变 , 即 操纵 变量 (5,,6.,6.,6,) 均 
保持 常 值 。 此 时 未 知 数 个 数 与 方程 个 数 相 等 ， УЕ. 飞行 器 能 否 保持 原 有 平和 
状态 的 运动 特性 。 

研究 飞行 器 本 体 的 操纵 性 时 ， 所 有 操纵 机 构 的 偏 角 都 在 给 定 变化 规律 下 , 即 操纵 变量 (5.， 
5.,0.，8,) 为 已 知 时间 函 数 。 此 时 未 知 数 个 数 与 方程 个 数 相等 ， 故 仅 研究 在 这 些 操纵 规律 作用 
下 飞行 器 从 一 个 平衡 状态 转 至 另 一 平衡 状态 的 运动 过 程 。 

显 见 ,在 研究 飞行 器 本 体 稳定 性 和 操纵 性 之 前 ， 首先 需要 确定 相应 的 平衡 状态 ,然后 讨论 
实现 不 同 平衡 状态 所 需 操 纵 机 构 偏 角 或 杆 力 的 大 小 等 ,这 些 又 称 为 飞行 器 本 体 的 静 操 纵 性 ,将 
在 第 7,8 章 中 详细 介绍 。 

2， 带 自动 器 飞行 器 的 系统 稳定 性 和 操纵 性 

当 飞 行 器 上 装 有 飞 控 系 统 时 ,操纵 机 构 的 运动 参数 与 飞行 器 运动 参数 有 关 。 此 时 的 操纵 
机 构 运动 规律 通常 称 为 自动 器 调节 规律 。 飞 行 器 的 运动 将 由 描述 自动 器 动力 学 方程 和 飞机 运 
动 方程 联 立 求解 。 如 机 体 -机 体 体系 运动 方程 组 可 表示 成 矢量 形式 ， 


Е = F(x,0) (6.41) 


式 中 状态 变量 х= [и, о, ш, р,9,т,®,0,0,2,,у, зх, ,操纵 变量 6= | 0 ， 0. 50. О 
自动 器 运动 方程 组 可 写成 


49 _ $ 0. 4) (6.42) 


dt 
式 中 d=[q,,d,,d.,d,]' 为 操纵 指令 矢量 ,如 驾驶 杆 ый 由 门 杆 位 移 等 ,应 根据 飞行 
任务 给 定 : 

从 飞行 力学 的 角度 研究 带 自动 器 飞行 器 的 运动 特性 时 ,为 了 认识 自动 器 对 飞行 器 动力 学 
特性 带 来 的 影响 和 效果 ,有 时 常 将 自动 器 方程 简化 , 略 去 其 系统 惯性 .阻尼 和 非 线性 等 因素 的 
影响 ,于 是 自动 器 方程 组 可 用 一 组 代数 方程 代 蔡 , 即 
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dx 


6 = С[ 24 


联 立 求解 式 (6. 41) 和 式 (6. 42) 或 式 (6.43), 就 可 研究 干扰 信号 和 指令 信和 号 输入 下 的 动态 特性 ， 
即 系统 的 稳定 性 和 操纵 性 。 | 
飞行 器 本 体 的 和 带 上 自动 器 的 稳定 性 和 操纵 性 将 在 第 9 章 至 第 12 章 详细 介绍 。 
3。 飞行 力学 逆 问 题 | Е 
ВН КАНН Е Но УЖО, ЖИЛ 
动 参数 变化 规律 。 这 类 问题 在 飞行 力学 优化 问题 中 时 常 遇 到 ,如 实现 最 优 轨迹 或 最 佳 机 动 来 
设计 舵 面 的 控制 规律 等 。 | 


6.3.4 多 操纵 机 构 情 况 


第 1 章 中 在 介绍 飞行 器 的 飞行 操纵 概念 时 , 曾 提 到 现代 飞行 器 为 提高 机 动 性 .敏捷 性 ,以 
增强 空战 效能 ,操纵 机 构 除 了 采用 常规 的 气动 舵 面 和 油门 杆 外 (2. ,02 ,5), 还 引入 推力 天 量 
控制 、 百 接力 控制 的 附加 能 面 等 。 此 时 飞行 器 的 操纵 变量 将 有 所 增加 ,如 推力 矢量 偏 角 (6r。， 
дт, ‚бт. ) ЖИ д, МЮ 0, 等 。 为 求解 方程 ,获得 飞行 器 运动 规律 ,还 必须 增加 附加 关系 。 通 
常 可 以 直接 给 出 附加 操纵 机 构 变 化 规律 ;或 根据 运动 和 操纵 特点 ,给 出 这 些 附加 操纵 机 构 与 党 
规 操纵 机 构 之 间 的 协调 关系 。 如 引入 推力 矢量 控制 , 则 可 给 出 推力 矢量 偏转 与 气动 舵 面 偏 角 
的 协调 关系 ;垂直 方向 直接 力 控 制 时 ,可 以 给 出 衬 活 偏 角 与 升降 舵 偏 角 之 间 的 协调 关系 等 ,以 
保证 未 知 数 个 数 与 方程 个 数 封闭 。 欲 详细 了 解 有 关 协 调 关系 ,可 参阅 有 关 文 献 。 


6.4 “运动 方程 组 线性 化 
6. 1 节 和 6. 2 节 导出 的 运动 方程 组 是 变 系数 、 非 线性 的 方程 ,一 般 情 况 下 得 不 到 解析 解 ， 
只 能 用 数值 法 求解 。 这 样 ,就 不 容易 找 出 带 有 普遍 意义 的 一 般 规律 。 
为 便于 研究 飞行 器 的 稳定 性 和 操纵 性 ,最 常用 的 方法 是 利用 “小 扰动 ”假设 ,将 微分 方程 线 
性 化 ,通称 为 “小 扰动 法 *。 这 样 就 可 能 用 解析 法 求解 或 进行 解析 研究 ,并 从 中 归纳 出 普遍 规 
律 ,确定 飞行 品质 指标 ,作为 飞行 器 设计 的 指南 。 
6.4.1 小 扰动 法 “ 


(6. 43) 


1. 基本 概念 

研究 飞行 器 的 稳定 性 和 操纵 性 问题 时 ,一 般 把 飞机 运动 分 为 基准 运动 和 扰动 运动 。 基 准 
运动 (或 称 未 扰动 运动 ) 是 指 在 理想 条 件 下 ,飞行 器 不 受 任何 外 界 干扰 , 按 预定 规律 进行 的 运 
动 , 如 定 直 平 飞 、 定 常 盘旋 等 。 基 准 运动 参数 用 下 标 “ x ”表示 ,如 V, ,a, ,0, 等 。 | 

由 于 各 种 干扰 因素 ,使 飞行 器 的 运动 参数 偏离 了 基准 运动 参数 ,因而 运动 不 按 预 定 的 规律 
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进行 ,这 种 运动 称 为 扰动 运动 。 受 扰 运 动 的 参数 ,不 附加 任何 特殊 标记 ,例如 V,a,9 等 。 显 
” 然 ,在 扰动 运动 中 ,飞行 器 运动 参数 变化 与 外 界 干扰 有 直接 关系 ,干扰 愈 大 则 运动 参数 偏离 基 
准 运动 愈 大 。 = 

与 基准 运动 差别 其 小 的 扰动 运动 称 为 小 扰动 运动 。“ 差 别 其 小 ”只 能 从 相对 的 意义 上 更 
解 ,绝对 量 值 的 范围 应 视 具体 情况 而 定 。 根 据 已 有 的 经 验 ,对 小 扰动 的 限制 往往 不 很 严格 。 采 
用 小 扰动 假定 简化 后 的 方程 ,在 大 多 数 情况 下 均 能 给 出 足够 满意 的 结果 。 这 是 由 于 :@ 在 大 
多 数 飞行 情况 下 ,各 主要 气动 参数 的 变化 与 扰动 量 成 线性 关系 ( 详 见 第 7,8 章 );@ 飞行 中 即 
使 遇 到 相当 强烈 的 扰动 ,在 有 限 的 时 间 内 飞行 器 的 线 速度 和 角速度 也 往往 只 有 很 小 的 变化 量 。 
所 以 小 扰动 法 是 有 客观 实践 依据 的 。 

2. 基本 假设 

在 小 扰动 假设 条 件 下 ,一 般 情况 就 能 
扰动 运动 方程 组 分 离 为 彼此 独立 的 两 组 ， 
析 求 解 ,还 需要 作 下 列 假设 : | 

@ 飞行 器 具有 对 称 平面 (气动 外 形 和 质量 分 布 均 对 称 ) ,上 且 略 去 机 体内 转动 部 件 的 陀螺 力 
矩 效应 。 

_ @ 在 基准 运动 中 , 对称 平面 处 于 铅 垂 位 置 ( 即 $=0), 且 运动 所 在 平面 与 飞行 器 对 称 平面 

相 重合 ( 即 B= 0), 

在 满足 上 述 条 件 下 ,可 以 推论 出 : 纵 问 气动 纵向 气动 力 和 力矩 
力 和 力矩 对 横 侧 参数 在 其 基准 运动 状态 下 的 导 к С 
Ет 9р 4%. 这 从 纵向 气动 
力 和 力矩 曲线 图 6. 2 中 可 以 得 到 解释 。 这 些 曲 
线 不 仅 对 纵 轴 对 称 (飞行 器 具有 对 称 面 假设 )， 
而 且 在 基准 状态 处 的 一 阶 导 数 连续 ,这 与 实验 
结果 是 相符 的 。 | 

Е» Е ХР Е Ед) 图 6.2 纵向 气动 力 和 力矩 与 横 侧 参数 的 示意 关系 


ON | ) 也 均等 于 零 。 因 为 


下 的 导数 (如 55 | оа 
飞行 器 本 身 左右 对 称 , 当 纵向 扰动 出 现时 ,在 不 太 大 的 迎 角 范围 内 ,气流 流动 的 对 称 性 并 不 破 
坏 , 故 通常 不 会 产生 横 侧 向 气动 力 和 力矩 。 

由 此 可 以 认为 ,在 扰动 运动 中 ,纵向 气动 力 和 力矩 只 与 纵向 运动 参数 有 关 , 而 横 侧 向 气动 
力 和 力 抢 也 只 与 横 侧 运动 参数 有 关 。 有 了 这 些 推论 ,就 不 难 证 明 扰动 运动 方程 可 以 分 离 为 彼 
此 独立 的 两 组 。 其 中 一 组 只 包含 纵向 参数 , 即 飞 行 器 在 铅 垂 平面 内 作对 称 飞行 时 的 运动 参数 
ws,Q,0,7,x szis6.,0, 等 , 称 为 纵向 扰动 运动 方程 组 ; 另 一 组 只 包含 横 侧 参数 , 即 飞行 器 在 
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非 对 称 面 内 的 运动 参数 mr,p Ф.Х, Ф.у, 50,50, 等 , 称 为 横 侧 向 扰动 运动 方程 组 ，。 

如 果 飞 行 器 的 基准 运动 不 仅 是 在 对 称 面 内 飞行 ,而 且 作 等 速 直 线 运动 , 则 这 时 的 基准 运动 
称 为 “对 称 定常 直线 飞行 ”或 简称 “对 称 定 直 飞 行 "。 在 该 条 件 下 ,扰动 运动 方程 不 仅 是 线性 和 
纵横 向 分 离 的 ,而 且 是 常 系数 线性 微分 方程 组 。 对 于 飞行 器 的 一 些 典型 飞行 状态 ,如 定 直 平 
飞 、 定 直 扑 升 等 均 属 于 对 称 定 直 飞 行 状态 。 因 此 ,研究 对 称 定 直 飞行 时 的 小 扰动 问题 是 很 有 意 
义 的 。 在 后 面 研 究 的 飞行 器 稳定 性 和 操纵 性 , 均 属 小 扰动 问题 。 

如 果 飞 行 器 的 基准 运动 是 非 定常 的 , 则 得 出 的 扰动 运动 方程 将 是 变 系 数 线性 微分 方程 组 。 
变 系 数 线 性 微分 方程 的 求解 是 比较 复杂 的 ,一 般 只 能 在 一 定 初始 条 件 下 数值 求解 。 但 实际 工 
程 上 , 常 采用 “系数 冻结 ; “将 变 系数 线性 微分 方程 在 一 定 条 件 下 转化 为 常 系数 线性 微分 
方程 。 

所 谓 “系数 冻结 法 ”， 是 在 飞行 器 基准 运动 轨迹 (对 于 导弹 即 为 未 扰动 弹道 ) 上 ， 选取 在 干 特 
征 点 ,认为 每 个 特征 点 后 的 基准 运动 近似 为 定常 运动 。 于 是 从 特征 点 开始 的 扰动 运动 就 可 用 

常 系数 线性 微分 方程 组 描述 。 对 于 有 控 的 飞行 器 ,在 扰动 引起 的 过 渡 过 程 时 间 间 隔 内 , 非 定 党 
基准 运动 引起 线性 微分 方程 系数 变化 不 超过 10 %~20 %, 采 用 系数 冻结 法 不 会 带 来 很 大 误 
差 。 问 题 的 关键 是 如 何 选取 特征 点 ,一 般 应 考虑 基准 运动 轨迹 上 运动 参数 变化 激烈 的 那些 点 ， 
如 发 动机 点火 ,控制 方式 转换 ,最 大 过 载 和 最 大 动 压 等 。 通 过 对 这 些 点 上 的 扰动 运动 的 研究 ， 
可 取得 对 整个 基准 运动 轨迹 上 扰动 运动 总 的 情况 认识 。 


3. 线性 化 方法 
飞行 顺 的 任何 一 个 运动 方程 可 以 表示 成 如 下 的 一 般 形 式 ， 
下 "езу О (6. 44) 


式 中 变量 x;(i 二 1, 2,55, n) 可 以 是 运动 参数 或 它们 的 导数 。 根 据 前 述 ,运动 参数 可 以 表示 成 
基准 运动 参数 x;, 和 偏离 量 Ar 之 和 : 
| я КВ 
于 是 方程 式 (6. 44) 可 写成 
ео — (6.45) 
在 基准 点 (zi, оло, оо ) 处 展开 成 台 劳 级 数 , 并 根据 小 扰动 假设 , 略 去 二 阶 及 以 上 各 
阶 小 量 ,得 到 


ај 9ј ОЕ Е 
Єт Хә» 5 а.) (95 ). Аз, + (5 2) А+ | = (6.46) 
显然 ,基准 运动 也 应 满足 运动 方程 式 (6. 44), ВП 
0 (6. 47) 
将 式 (6. 46) 减 去 式 (6.47) ,得 到 | 
д] ај ЕЕ 本 
全 |5) Аа На | да, 0 (6. 48) 
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这 是 由 非 线性 方程 式 (6. 44) 简 化 得 到 的 一 个 线性 化 方程 ,或 称 线性 化 小 扰动 方程 。 方 程 中 


А „Алач ,Az 为 变量 。 (57) 1, 2,…， 7 ) 为 由 基准 运动 状态 确定 的 导数 ,-- 季 是 通 


过 理论 和 实验 的 方法 已 经 确定 的 物理 量 。 
如 采 基 淮 运 动 是 定 第 运动, 则 上 述 线性 化 小 扰动 方程 是 常 系数 的 ;但 如 果 基 准 运动 是 非 定 
常 运 动 , 则 上 述 方程 就 是 变 系 数 的 。 


6.4.2 外 力 和 外 力矩 的 线性 化 


在 线性 化 运动 方程 过 程 中 ,会 遇 到 扰动 运动 相对 基准 运动 的 力 和 力矩 附加 偏 量 。 这 些 偏 
量 可 根据 其 与 飞行 货运 动 参数 的 关系 ,在 小 扰动 条 件 下 ,用 线性 关系 来 表示 。 

设 茶 个 力 或 力矩 A 是 右 干 变量 的 函数 , 即 

| ЕСУ № 
一 般 来 说 ,A 的 偏 量 应 为 


ЗА д ЗА 
se а 
AA = Аа, A A A е ЕА, | (6. 49) 
ХФ ЯН И КЕ, 即 | 
д 
= (82). а ое Со (6. 50) 


mm Г. iL “= А 


1. 力 和 力矩 线性 表达 式 
关于 外 力 偏 量 的 线性 表达 式 , 根 据 第 1 章 中 对 外 力 的 分 析 ,可 知 发 动机 推力 T 可 表示 成 
T= Т(У,Н,д,) 
因此 其 偏 量 为 : | 
АТ = TyAV + TnAH + Т, Ab (6. 51) 

式 中 9, 代表 油门 杆 位 置 ,不 同 油门 杆 位 置 对 应 发 动机 的 不 同 转速 , 改 То ЛО, 代表 油门 杆 位 置 
变化 所 引起 的 推力 变化 量 。 实 际 上 由 油门 杆 位 置 变化 到 推力 变化 有 时 间 延 迟 , 此 处 暂 未 考虑 。 

飞行 器 阻力 D 特性 可 表示 为 

р = р(У,Н, 8,4.) 


并 利用 前 面 假设 , 横 侧 扰动 参数 对 纵向 气动 力 的 影响 可 以 忽略 , 即 Ds= =] 0, 则 其 偏 量 为 
AD = DyAV + DaAH - О, Аа + Р, Au (6.52) 
飞行 器 升力 工 特 性 ,同样 利用 前 面 的 假设 ;为 完整 起 见 , 还 引入 了 迎 角 变化 率 & 和 俯仰 角 
速度 а 的 影响 因素 ,得 出 其 偏 量 表达 式 为 
ЛІ, = LyAV + ГнАН + Г. Аа + Ls Ад, РІ. Да + [449 (6. 53) 
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飞行 器 侧 力 C 特性 可 表示 为 
С = С(У,Н,8,р,7,д,) 


人 =0, «= 


(2С) =0, 则 其 仿 量 为 
| АС = Сь В+ С, Ар С, АУ Cs Al (6.54) 
关于 外 力矩 偏 量 的 线性 表达 式 ,在 了 解 影响 各 气动 力矩 (详细 内 容 在 第 7,8 章 中 介绍 ) 后 ， 
并 考虑 了 前 面 的 假设 ,纵向 扰动 只 影响 纵向 力矩 , 横 侧 向 扰动 只 影响 横 侧 向 扰动 力矩 ,于 是 其 
偏 量 表 达 式 可 写成 | 
АГ = LpAp 二 LAb 十 LiAr 十 Le Ад, + Ls Ад, 
АМ = MyAV + МнАН + М. Аа + Ms Да + М,Лд + М, Ад, | (6.55) 
АМ = №48 № Ap + М, Аг- М, Ад, 十 Ne Ад, | 
在 这 里 还 需 说 明 , 上 述 的 力 和 力矩 偏 量 表达 式 中 ,实际 研究 飞行 句 动 力学 特性 时 ,可 能 会 
增加 一 些 项 ,如 推力 偏心 引起 的 附加 力矩 .附加 操纵 机 构 产 生 的 操纵 力矩 和 制造 工艺 误差 引起 
的 干扰 力 逢 等 。 为 外 ,还 要 说 明 , 习 惯 上 升力 符号 和 滚 转 力 算 符号 用 了 同一 个 符号 工 。 
2. 各 类 力 和 力矩 导数 
现在 来 讨论 上 述 力 和 力矩 偏 量 公 式 中 出 现 的 偏 导 数 。 
(1) 对 速度 的 导数 


Fp У 5 Cr о, У, 5 = 


_в.У. (3CneMa, +С. } 


类 似 地 得 
р, = (бу). = р. У, 5( Сы Ма. + С». | 
Ly = (55). = р, У, S (3 Сльма. +о.) 
м, = (59) =. У. & (Сы Ма. +С.. | 
ЗС аб, 6. 





АЎ СС Cos -ace ,Co = бы = 26: НИЕ 
动 特性 曲线 用 数值 微分 法 求 得 
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(2) 对 高 度 的 导数 


дСт1 wn Telgoy _ 
Fp У! + Сы У: 5156). = 


2-р. у, S(Cnm + Съ * е. ) 


"于 - 
gCp (28) (5; | | 


Зе ие (Ёп с 90\ _ 
о е У: $ ) = 











| з Е" 
р. У, SI— Сы Ма, 一 = 
2f 5 Сом, Ма Са + ў 





类 似 地 得 
ЕКЕ CC 2 
Ln = 5 $ Сом, Ма ， та + | 
1 wel С 0" 
Ма = 5р. У % С. Ма. — С... 5) 
д д Е , 4 дСт н 
с от = ВЕКА ВИННИ, Си = 55 МИНА ИЕ Щ 
线 数值 微分 得 出 。 
(3) 对 角度 的 导数 
纵向 部 分 有 


> 
| 
<=) 
25 








да 
г. = (52) = 0, тр. 5 
М. = (56). = Co в. Se 
р», = (5). = Сы, те. 
гы, = (55). = Cu, ги 
м, риа 
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横 侧 向 部 分 有 
全 二 Е] = Ca 50.V 9 
= Е = Стр." 
с, сти 











Ls = (5) = Co 50:79 

№ = (т) = Са, Тр. У: $ 
ма 

= (м е, Тр. у: 5 


ИЕН НЕВЫ, й Cn = Са оз НПГ ЛИН, 


(4) 对 角速度 的 导数 











纵 回 部 分 有 
aL 1 
МЕЕ Р) = Сори 
М 19M \ ус: 
а (95). Ө of 
ЭГ, 1 
= (32), = Cu 7р: У. 5 
_/MY 1 2 
М, = (27), Са 1204 Sc / 

а 26 ӘС, ТОЕ | _. 
式 中 Ста = С, = ет "Cm 而 & 和 4 是 引入 的 无 因 次 角速度 ,可 表示 为 
О 0С С. 

а БЫ Ч — Чу. 

模 侧 向 部 分 有 
aC 1 
Ce = С, 1Р.У.$ 
ЭГ, 1 7 
Ру = КІ, (С, 1? ү, 5р 
_ /9N 1 2 
NM | = Co тр. Ү. % 
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3C 


т се 
= Е Сона 


а 
Е, == т = (С 10:7. 








oN 2 
м, = (97), =C 12.7. % 
9С, дс. Е 本 网 
式 中 OG 096, = Ш ТЕЕ 777 
| 5 № 
Р = зуг’ е 
上 述 式 中 的 这 些 气动 导数 , 称 为 动 导数 。 如 Co 一 元 Су зб, 26 Я 
r | 


过 估算 或 吹风 得 出 。 

6.4.3 运动 方程 的 线性 化 

按 习惯 ,人 研究 飞行 行 器 的 稳定 性 和 操纵 性 所 用 的 小 扰动 线性 化 方程 常 选用 两 种 坐标 体系 的 方 
程 组 形式 。 其 中 质心 运动 中 的 升力 和 阻力 方程 在 风 轴 坐标 系 ( 在 对 称 定 直 飞行 情况 下 也 就 是 航 
迹 坐 标 系 ) 上 建立 ;而 质心 运动 中 侧 力 方程 和 绕 质 心 运动 中 的 力矩 方程 均 在 机 体 轴 坐 标 系 上 建 
立 。 由 于 在 两 种 坐标 系 中 所 得 出 的 俯仰 力矩 方程 是 相同 的 ,因此 可 以 这 样 说 ,纵向 小 扰动 运动 方 
程 是 相对 风 轴 系 的 ,而 横 侧 小 扰动 运动 方程 是 相对 机 体 轴 系 的 。 ТЕМАМА ае, 


1. 质心 动力 学 方程 的 线性 化 
首先 对 阻力 方程 , 即 式 (1. 36) 中 第 一 式 进行 线性 化 。 按 线性 化 的 一 般 公式 (6. 48) 处 理 


КУА 
IPA ху ну ДА ДУ 式 ( УЕ 77 


Кете 则 有 


mn АУ -ATen (а, о. — Г, яп (а, + Ф)соѕ В, Au 一 


Т. cos (а, + ф)зш В, Д8 — Др — трсоѕ У, ДУ 
利用 小 扰动 法 的 假设 ,其 基准 状态 В, =0, 且 把 АТ 和 AD 表达 式 (6. 51) , 式 (6. 52) 代 入 ,得 到 


т ——— = (ТУДУ Ё ТнАН- Ть49,)соз (а, +9)—T, эт (а, + ф) Да – 
(6. 56) 


(DyAV + DaAH +D.Aa Ds ДО.) — mgcos У, ЛУ 
用 同样 的 方法 对 升力 方程, 即 式 (1 36) 中 的 三 式 进行 线性 化 ， 利 用 假设 ,考虑 到 { 电 】 一 ， 


В. =0,м. =0,С. 一 0, 并 将 AT 和 AL 的 表达 式 即 式 (6. 51) , 式 (6. 53) 代 入 ,最 后 得 到 


全 


ту. = (Ту АУ + TaAH+ Ть A0)sin (а, + Ф) И соѕ(а, 十 9)Aa 十 


и А Ад.) + тезш У, ДУ 


(6.57) 
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对 侧 力 方程 线性 化 , 即 是 对 式 (6. 1) 中 第 二 式 进 行 线性 化 ,有 
"(24+ г, Лии, Ат – р, өш —– ш, Ap | =— ADsin В, — ГЮ, cos В, AB+ 


ACcos В, — С, эт В, AB— mg sin $, sin 9, ЛӨ mg cos $, cos 0, ДЎ 
利用 假设 ,p，=7, 一 8, = 由 一 0,C, 一 0, 于 是 上 式 为 


(‘в +=. №—ш. др) =. AB+ AC+ mgcos 0. АВ 
再 利用 关系 式 (6.2) 和 式 (6.3) ,有 
алУ у dB  ，- _ 
dt = ү, Д = ү й TW , = са 


并 将 AC 表达 式 (6.52) 代 人 ,最 后 得 
пу. А0 ту. Ar — ту. а, Ар = 


—D, AB+ (CsAB+ С,Ар-+ С, Аг С, Лд,) + тв соз 0. ДЗ (6.58) 
_2. 绕 质心 转动 动力 学 方程 的 线性 化 
首先 将 倾斜 力矩 方程 , 即 式 (6. 14) 中 第 一 式 进 和 5 线性 化 注意 到 惯性 矩 [,,Т,, Г. ЖИ 
1 为 常数 ,有 | 
dAr 


2 + А A иода а Арт) = А 


ПОЛИВ р. 二 gq, 二 7, 二 0, 并 将 倾斜 力矩 增 量 AL 的 表达 式 即 式 (6. 55) 中 第 一 式 代 人 ,最 后 得 


77 алр ү dAr 
”dt = 4. 


同样 ,对 俯仰 力矩 和 偏 航 力矩 方程 线性 化 , 即 对 式 (6. а 
的 假设 ,结果 为 


= LeAB+L,Ap+L, „Ат 二 Ls Ад, Ыр; дё, (6. 59) 


Г, —t Ет ИИА Да -- М, Да + М, Аа-+ М, Ад, (6. 60) 
ў er я 40 = NsAB+ NoAb 十 NAr 十 Ne As + № Ад, (6. 61) 


3， 质 心 运动 学 方程 的 线性 化 
首先 对 运动 学 方程 式 (1. 37) 中 第 一 式 线性 化 ,有 








= C0S У, соѕ Х, ДУ — У, эт У, соѕ х, Д7— У, cos У, sin х. АХ 
由 于 XX， = 0, 
ал, = cos У, ЛУ У, sin 7, ЛУ (6. 62) 


同样 地 对 运动 方程 式 (1. 37) 第 二 、 三 式 线性 化 ,结果 为 
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аду, 
dt 


1 = 一 =— sin У, ДУ —У, cos 7, ДУ | | (6. 64) 


4. & 1 ,运动 学 方程 的 线性 化 | 
首先 对 运动 学 方程 式 (6.18) 中 第 一 式 线性 化 ,有 


一 V, cos 7 лу (6. 63) 








Е = Лр + (4, ѕіп $, +r; соѕ $, )A(tan 0) + 
хап , Е $, А-9: с оз $, A$ 十 cos $, Ли — 7, sin $, ЛФ) 
i оны 二 0, 最 后 得 
Е = Др + {ап 0, Ar (6. 65) 
同样 地 对 运动 方程式 (6.18) 中 第 二 三 式 线性 化 ,结果 为 | 
А0 ло (6. 66) 
dt 
адр 1 (6. 67) 
dt соѕ й, 4 


5. 几何 关系 方程 的 线性 化 
首先 对 几何 关系 方程 式 (6. 37) 进 行 线性 化 ,有 


соѕ а, Да = о Ясоз Фсоѕ (ф— x) 1 sin $sin (4 — ү) Јсоѕ У — sin Yeos фсоѕ 0), = м Ap 十 





т — [эт йсоѕ Фсоѕ ре X) 十 sin Фѕіп (Ф — РОДУ sin У. 47+ 


COS У, № 0. соз $, cos р. — ү, 40 — ѕіп 6, sin $, соѕ (0, — Х* )ДЁ 一 
sin 0, соѕ Ф, sin (Ф, — у, ) (Аф АХ) + соз $. sin (Ф, —Х+ ) A 十 
sin $, соѕ (ф, — у, ) (АЮ Лу) | — | 
соѕ У, cos $, соѕ 0, AY sin У, sin $, соѕ 0, A$ ѕіп У, cos $, sin 0, 40} 
利用 假设 条 件 ,8, =$, =, =, 一 0, 可 改写 成 | 
cos а, Ла =— sin 0, sin У, Ay 十 cos У, cos 0, Л — cos У, cos @, ДУ-- sin 7, sin 0, A0 = 
sin 0, sin У, (A0— ДУ) + соз У, соѕ 9, (А0 — ДУ) = 
соѕ (0, — У, )(л0— ДУ) 
НТО, —7, =а, ,最 后 上 式 为 


Ла = Лб ЛУ (6. 68) 
类 似 地 ,几何 关系 方程 式 (6. 38) 的 线性 化 结果 为 
ДВ = cos У, (Ay — Ду) 十 sin а, Д? и 
几何 关系 式 (6. 40) 的 线性 化 结果 为 
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Ди = tan У, Ap 十 Ag (6.70) № 
COS У, 5 


仔细 观察 所 得 到 的 线性 化 方程 ,就 能 发 现 这 些 方 程 可 以 划分 成 互相 独立 的 两 组 。 В. 
方程 式 (6. 56) „606. 57) , 式 (6. 60) 06. 62) 06.64) 5 (6. 66) 155 (6. 68) 只 包含 纵 | 
向 扰动 运动 变量 ДУ, ДУ, Лх, ‚Ая. (АН), Ла, Ла, Дб, Ад. , ‚Аб, , 故 由 这 些 方程 组 成 的 方程 组 称 
为 纵向 小 扰动 运动 方程 组 。 | 
方程 式 (6.58) (6. 59) 、 式 (6.61)、 式 (6.63)、 式 (6.65)、 式 (6.67)、 式 (6.69) 和 式 (6.70) 
只 包含 横 侧 扰动 运动 变量 ДВ, ДӮ, Др, Ле, ДИ, Лу, Ди, Ду, Дд, Дд, НЕТУ У 
程 组 称 为 横 侧 小 扰动 运动 方程 组 。 
可 见 , 在 基准 运动 为 铅 垂 平面 内 对 称 定常 直线 飞行 条 件 下 ,的 确 可 以 把 小 扰动 运动 方程 分 
离 成 相互 独立 的 方程 组 ,这 样 飞行 器 的 纵向 扰动 运动 和 横 侧 扰动 运动 就 可 以 分 开 处 理 了 ，。 


6.5 纵向 小 扰动 运动 方 程 组 


6.5.1 纵向 小 扰动 方程 的 自然 形式 

为 便于 分 析 应 用 ,可 把 纵向 方程 组 进行 适当 整理 ; 0) 将 方程 组 分 成 两 类 : 其 中 一 类 互相 
о орион рот | 
他 方程 , 称 为 非 耦合 方程 。@ 利用 ду Ab-- да 和 Ag 一 5 的 关系 ,在 唇 合 方程 中 消去 变量 | 
Ay 和 Ag。@ 在 耦合 方程 中 , 按 变量 AV,Aa,Ab,AH 的 顺序 排列 ,作为 输出 量 放 在 等 式 左 端 ， 


而 把 Дб. 和 дд, ЕЯ ЕЖА, вая, 飞 和 Аан \ 扰 动 方程 如 下 : 


т < 一 LTveos (а, + $) 一 Dv]|AV+ Т, sin (а, 十 9) 十 D, 一 mgcos У. 1Да+ 


mgcos ЛУ, Al 一 [Treos (а, + $) – Dy ЈАН = 
二 Ds Ад. 十 La соѕ (а, 十 Фф) дд, 





一 LTvsin (а, + $) +1 АУ — | ([ ту, ) а [Г.Р Т. соз (а, + Ф) — mgsin У, ] Аа — 


а, — тү, ) а mg Sin 7, 16 LTrsin (а, + Ф) +Гн.АН = 
ЕАО Ts sin (а, + ФДд, 


— MyAV 一 | М: и НМ. ла | и 4) Ман = — М Ад. 
sin 7, ДУ —У, соѕ У, Ла У, соѕ У, A0+ 5 = 0 


(6.71) 
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非 耦 合 的 方程 组 (包括 ЛУ, Ла, Ах, 三 个 变量 ) 
ЛУ = Al 一 Au 
адд А 
di (6.72) 





Да = 
алх, 
di 
线性 方程 组 式 (6. 71) 仍 保持 其 原来 的 (线性 化 以 前 的 ) 物 理 含义 。 第 一 式 是 切身 力 (或 称 
阻力 ) 方 程 ;第 二 式 是 法 问 力 (或 称 升力 ) 方 程 ; 第 三 式 是 俯仰 力矩 方程 ;第 四 式 是 高 度 变化 方 
程 。 因 此 , 称 它 为 自然 形式 的 方程 组 。 | 
研究 飞行 器 纵向 稳定 性 和 操纵 性 时 , 当 给 定 A6. 和 ДО, 后 ,由 方程 式 (6.71) 可 得 到 运动 变 
Е ЛУ, Ла, дӯ, АН 的 动态 响应 , 以 便 研 究 飞 和 器 的 操纵 性 ; Ж: лд, =0, Дб, 二 0, 则 由 该 方程 
可 得 飞行 右 的 纵 疝 目 由 扰动 运动 ,以 便 研 究 飞行 器 的 运动 稳定 性 。 
为 将 上 述 方程 组 写 得 简洁 些 , 使 用 起 来 方便 ,下 面 引 入 纵向 动力 学 导数 ,简称 动力 系数 : 
Ху = [Тусоз (а. + ф) — Ру /т 
Х. = [- Т, эт (а, +9) – Р”, ]/т 
Хн = [Тнсоз (а, 十 0) — Эн |/т 
Xs 一 一 D; /т | 
= Ts соѕ (а, +) /т 
Zy = [Tvsin (а. + 9) +1, /ту. 
7. = 1, + Т, соѕ (а. рф) ]/тУ, 


Э х АҺ 





= с05 7, ЛУ — У, sin У, ЛУ 





Ze = тУ 
онй | | (6.73) 
2н = [Tpsin (а, + Ф) +Гн/тУ. 
25 = Li /mV, 
Zs 一 Ts sin (а, БФ) /mV, 
My = Му/Т, 
М. = М,/1, 
М, = М, /1, 
М. = М./1, 
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显然 ,这 些 系数 均 表示 推力 和 气动 力 ,或 气动 力矩 对 运动 参数 的 导数 。 耦 合 的 纵向 小 扰动 方程 
式 (6.71) 可 写成 


(4-х) у- (Xe 十 gcos 7. )Aa 十 gcos 7, Д— ХнАН = Xs Ад. + Хг Ад, | 
ЕР Р ЕРА Е _ 
— Ву - | (2 +1 +2. пу, |да LS De 87. |" 
2нАН = 2, Ад, + Zs Ад, | 


о а еар Е 
МДУ — (М, УМ. да+ (52 М, 1,6 —МнаН = №, А, 


因为 在 计算 机 上 一 般 都 备 有 和 矩阵 运算 的 标准 程序 , 故 将 微分 方程 写成 矩阵 形式 ,不 仅 可 使 
方程 形式 简洁 清晰 ,而 且 便 于 用 计算 机 求解 。 正 因 如 此 ,飞行 器 小 扰动 运动 方程 的 矩阵 形式 得 
到 日 益 广泛 的 运用 。 为 此 先 要 将 小 扰动 运动 方程 变换 成 如 下 的 标准 形式 : 


= Ar В (6. 75) 


式 中 x 是 n 维 状态 矢量 ; 
4 是 nXn 维系 统 和 矩阵 ; 
B 是 nXm 维 控制 矩阵 ; 
ит КЕ, 
“此 时 ， х= (ЛУ, Ла, Ла, Л, ЛН 作为 状态 变量 ,w==[LA6.,A6,] 作为 控制 变量 。 再 令 


方程 式 (6.74) 第 二 .三 式 中 的 从 =Ag, 处 一 所 ; 由 第 二 式 求 得 表达 式 ,代入 第 三 式 消去 











d 
“Oe 项 ,经 简单 整理 后 , 即 得 纵向 小 扰动 运动 方程 的 矩阵 形式 ， 
Ху ЕТИ 7, 
МА А-а. №. 
Да 1+ 4 1+2; 
а 25 __ | 
4:29 = |м, №2 м _ Машу. У.) 
лд 14+ Lo 14+ 4; 
АН 0 0 


一 Sin У, 十 V соз 7, 
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0 — gcos У, Ху 
1-2, 二 gsiny У. я |А 
1 Е 24 1 十 74 1 十 24 Ла 
м + №2 一 Magsin У. /У. м, — Мн Ад | 十 
__ . АН 
0 —V, cosy, 0 
Г Хь Xs 

Ls 2, 

й А ла | 
а О | (6.76) 
М; 一 一 -一 一 ‚ — р Дд, 

ИИ а. ? 1+4; 





非 耦合 方程 则 为 ， 
ЛУ 一 Al 一 An ] 
全 = с05 У, ЛУ У, sin У, ДУ 


6.5.3 纵向 小 扰动 方程 的 简化 形式 


在 多 数 情况 下 ,研究 飞行 器 的 纵向 扰动 运动 时 可 以 忽略 L; Г, В Z 和 2,。 于 是 方程 
可 进一步 简化 。 


1, 简化 情况 I 
基准 运动 为 水 平 直线 飞行 , 即 Y, =0。 方 程 的 矩阵 形式 可 表示 为 
AV Ху Х.-+ = 0 10, Хн ЛУ 
Ло 一 Zrv — 2, 1 0 — 7н Да 
< Ad = Му – М, 2, М. — М, 7, М,+М, 0 М, – М,2 Да 十 
ЛӨ 0 0 1 0 0 Al 
АН 0 ү, 0 一 V ， 0 АН 
о УС 
— /Ls — 7, 
ое е: Аб. 
М; – М,25 М; -М: 2 | | (6.77) 
е. е р р лд, 
0 0 
0 0 
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该 方程 可 以 用 来 研究 飞行 器 的 水 平 巡 航 飞行 特性 ,特别 是 飞行 高 度 稳定 性 问题 。 
2 简化 情况 
如 果 不 计 扰动 运动 中 高 度 变化 引起 的 外 力 和 力矩 的 影响 , 即 Xu 一 2 一 页: 一 0, 则 此 时 高 
度 变化 方程 可 以 独立 求解 。 方 程 的 矩阵 形式 为 


AV XU Х, + рсоѕ У, 0 — gcos 7, 
а | Аа —Zy — 7, + вэщ У, /У, 1 — gsin У, /У, 
0 (лу IM,— MZ, М, М, (7, - ріп У. /У.) М+М, — М, рїп У. /У. 
401 | 0 0 1 0 
ЛУ Хь Хь 
Да == Ls 一 2. ГАО, 
| 二 | | (6.78) 
Ad Мь — М 25, М — М. 28, дд, 
LAO А л 
т |. О О J 


3. 简化 情况 下 | | 

如 果 仅 研究 扰动 初始 阶段 的 情况 , 则 由 于 时 间 较 得, 扰动 引起 的 速度 变化 不 大 , 故 可 略 去 
速度 变化 引起 的 外 力 和 力矩 影响 , 即 
| Ху = Ду =: М, = 0 
КИНТЕ д, 实际 意义 不 大 。 于 是 方程 (6.78) 进 一 步 简化 为 





Ла — 7.4 рѕіп У, /У, | 1 _ — gsin 7,/У, | [Aa 
ам МВ. дай 7. /У.) М+М; -— М: віп У, /У. м ВЕ 
[49] | 0 | б. о ЈА 
— Ls 
М, — М, 2» | Al， 6.79) 
0 Е | 
在 分 析 飞 行 器 短 周期 模 态 特性 时 ,上 述 简化 情况 还 采用 方程 的 自然 形式 ,为 
ау = 2. Ла біп 7. 47+ 2, А, 
649 Ила + Mag + М а М, лд, 
dt 4 : (6.80) 
99 _ 
dt 
Ла 一 Al 一 A7 


如 果 基 准 运动 为 水 平 直 线 飞行 , 即 У. ==0, 于 是 得 到 最 常用 的 短 周期 运动 近似 方程 


200 





第 6 章 ”刚性 飞行 器 运动 方程 {/ 


алу 


ЕТУ == Z Au 十 Ls Дд, 

444 _ М,Ла + М. 9 + М. Аа + М, дд, 
440 _ 

dt — д9 

Да = Аи – ДУ 





对 于 轴 对 称 导弹 来 说 ,通常 具有 倾斜 稳定 自动 器 ,其 偏 航 小 扰动 运动 方程 与 纵向 短 周 期 搞 
动 方程 式 (6. 81) 是 相同 的 。 


6.6 模 侧 小 扰动 运动 方程 组 





6.6.1 模 侧 小 扰动 方程 的 自然 形式 


由 于 所 考虑 的 基准 运动 是 对 称 运动 ,其 中 所 有 横 侧 变量 B, р. ок... ,J ,Xs ,Yes 都 

等 于 零 ,因此 其 横 侧 扰动 偏 量 为 
| А6 = В— В. = В, Ар= р-р. = р, 

即 扰动 偏 量 就 等 于 变量 的 全 量 , 故 以 后 使 用 时 不 再 加 前 置 符号 A。 

类 似 于 纵向 扰动 方程 组 的 处 理 方法 , 先 将 方程 划分 为 耦合 和 非 耦 合 的 两 类 ;在 耦合 方程 组 
中 , 按 变量 В,р,7,$,д, ‚д, 的 顺序 排列 ,并 把 输入 量 2.,8 放 在 等 式 右 端 ,前 面 四 个 输出 量 B, 7, 

“7 地 放 在 等 式 左 端 。 经 过 整理 后 的 飞行 器 横 侧 小 扰动 方程 如 下 : 
耦合 的 方程 组 (包含 B,p,r,$,6.,6. 六 个 变量 ) 


Гру. а =, ) jp— 人 
mgcos 0, Ф = Ci б, 


— 18+ |1. 2—1) 2 |1. «Е, = L; 0, + Ls 0, (6.82) 


- м (1. ЧМ, р а 2-м), = №8, №8, 


р шо. 0 
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Фот, 
dt соѕ 6, 

_„_ В—зта, $ 
{= # соѕ У, 
4 (6. 83) 
ОВ: 

Е У, соѕ 7, у 

cos 0, 

А = {ап у.В+ = ВИ 


6.6.2 МИЛЯЯУЛЕНЕЕЕ. 


由 于 惯性 积 六 的 存在 , 模 侧 耦合 运动 方程 组 式 (6. 82) 不 是 一 阶 线性 微分 方程 组 的 标准 形 


式 ,因而 不 能 直接 写成 矩阵 形式 。 为 此 首先 采用 “修正 导数 法 ”, 从 形式 上 消去 方程 中 的 I 项 。 
取 原 来 的 小 扰动 倾斜 力矩 方 程式 (6. 59) 和 偏 航 力矩 方 程式 (6.61) , 则 


ww 174 7 А РАА РУБ ew М 


т т у 


dt ® ~ 
1; 4 (6. 84) 
т = 
由 此 解 出 
dp _ 14. +1.М _ +. Т.М 
Не ТГ 
| | (6. 85) 
О ан .. МУ (1,/1,)L 
dt -TIE 1,-8.11, | 
ОЛЕ (6. 55) 代 人 ,并 分 别 求 导 , 得 出 修正 的 横 侧 向 动力 学 导数 
Г. ИИ L; + (1, /TON,; 
І, – Г, /1, 
N; + (T/T1)L We 
К 
同时 还 引入 侧 向 力 方程 中 的 动力 学 导数 / 
Е (6. 87) 
| У; = С./тУ, (== psr,0.) 
于 是 方程 组 式 (6.82) 可 以 表示 成 矩阵 形式 
| 87 ГУ а, У, Y,—1 gcosb /У, 1 |0 Ү 1 
L Г Г; 0 La. ЫЕЕЕ 
а о да ИІМ (6. 88) 
йі |у № М, М, 0 r №, 3 0, | 
ф 0 1 tan 6, 0 ¢ 
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6.6.3 ” 横 侧 小 扰动 方程 的 简化 形式 


在 研究 轴 对 称 导 弹 的 横 侧 扰动 运动 时 , 由 于 其 构 形 特点 ,飞行 器 对 纵 轴 对 称 ,惯性 积 
I =0; 为 保持 纵横 向 正常 操纵 ,一 般 弹 上 装 有 倾斜 稳定 自动 器 ,因此 在 同样 的 小 扰动 条 件 下 ， 
导弹 的 横 侧 扰动 运动 可 以 分 为 横向 (倾斜 ) 和 侧 向 ( 偏 航 ) 运 动 单独 处 理 , 且 偏 航 扰动 方程 与 纵 
向 短 周期 扰动 方程 类 同 。 故 初步 设计 时 ,认为 导弹 的 纵向 短 周期 运动 特性 同样 适用 于 偏 航运 
动 ,纵向 和 航向 的 自动 器 可 以 是 同类 型 的 。 

| 下 面 开始 建立 轴 对 称 导弹 的 横 侧 简化 扰动 方程 。 轴 对 称 导弹 的 横 侧 扰动 方程 与 前 面 建立 的 
模 侧 扰动 方程 相 比 , 仅 有 一 点 不 同 , 即 其 中 的 侧 力 方程 采用 了 航 迹 轴 系 投影 的 形式 。 为 此 ,首先 
нн оны 式 线性 化 ,随后 与 其 他 横 侧 方程 组 成 下 列 方程 组 : 


ту, соѕ У, 224 Е == Т, зіп (а, + Ф) + Г. 14р Т, соз (а, +9) + 





С] АВ 十 С Ад, 








г, HL = LoAB+ Lo Ap + LArt Ns Ad, + №, Дд 

dag 1 ， 

% — с05й, | (6.89) 
daf -Ap 二 tanb Ar 

di 

8 
Ди = tan 7, Ap 十 со Ag 


现 对 式 (6. 89) 中 第 一 式 作 某 些 变 换 。 其 中 右 端 第 一 项 的 系数 [Tsin (а. о. +1. 1, 
可 由 方程 式 (1. 36) 中 第 三 式 近 似 求 得 , 即 


ГР зіп (а, 十 9) vo A ту, (2) 十 mgcos У, 
而 变量 Ap 用 几何 关系 式 代替 。 于 是 利用 小 扰动 假设 后 ,有 
Т, sin (а, +0) +1, Ди = ту. (2). | трсоѕ У, | an У, Ap 十 去 соз Ё, м |= 





mg sin 7, AB+ mgcos 0, Д? (6. 90) 
将 式 (6. ане 89) 的 第 一 式 , 可 改写 成 


mV , cos У, т СХ С T, cos (a, 十 9， ) + mg sin 7，| Ap 十 


mgcos 6, Ag 十 Съ Ад, (6.91) 
如 果 基 准 运动 为 水 平 直 线 飞 行 , 则 y, =0; 考 虑 到 滚 转 稳定 自动 器 的 作用 ,扰动 中 Ag 值 较 小 ， 
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可 以 略 去 重力 在 侧 力 方程 中 的 影响 ( 即 mgcos 0. Ag УИ. ВИН 
程 中 ,其 气动 交 联 力矩 系数 相对 较 小 ,可 近似 不 计 , 即 工 = N,=0; 且 计 及 侧 洗 时 差 的 影响 , 即 
存在 Ni 项 ; 略 去 副 避 偏转 产生 的 偏 航 力矩 , 即 М, =0。 于 是 横 侧 扰动 运动 方程 可 以 分 离 成 两 
组 方程 ,为 飞行 器 的 偏 航 扰动 运动 方程 和 滚 转 扰动 运动 方程 。 
类 似 地 引入 动力 学 系数 为 
= [С,—Т, соѕ (а, + $, ) |/тУ, 


Ў 一 С; /mV 
РИ (6. 92) 
| 
М, МО: (75 0,057 :0 6609 | 
考虑 同样 的 原因 , Е Е ВР И [п] 35 518) 072,5 РАЕВ А”. 
偏 航 扰动 运动 方程 | 
dx VN AN | 
4 — РТ 150 
dr 
Ne (6.93) 
аф _ 
dt | 
В = ф— ў 
显 见 ,方程 组 二 纵 辣 短 周期 扰动 方程 组 式 (6. 81) 是 类 同 的 ， 
深 转 扰动 运动 方程 为 
= a | 
4 (6. 94) 
а“ 


式 中 (Lg6 十 Li 9,39 , 08005 3) 30091077. 此 时 可 认为 它 是 已 知 函 数 ， ета 
处 理 ,多 研究 导弹 的 偶 航 扰动 运动 ,之 后 再 研究 其 倾斜 扰动 运动 。 


复习 思考 题 


6.1 推导 飞行 需 动 力学 方程 过 程 中 用 到 哪些 主要 简化 假设 ”试问 如 考虑 发 动机 旋转 部 
件 的 影响 , 设 发 动机 旋转 部 件 转动 惯量 为 五 ,转速 为 ,旋转 方向 与 Ozs 轴 相 重合 , 则 
2. (6. 13) 的 惯性 项 中 有 什么 变化 ? 

62 试用 力学 概念 ,说 明 飞 行 上 动力 学 方程 式 (6. 13) 左 端 各 项 形成 的 物理 原因 。 

6.3 飞行 种 扰动 运动 分 离 为 纵 回 和 横 侧 癌 运 动 独立 研究 ,应 满足 哪些 条 件 ? 

6.4 试 线性 化 航 迹 坐标 系 中 投影 的 侧 力 方程 : 
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ту со$ У = = Т ѕіп (а 9)sin и-— cos (a 9)sin У м] + Ссоѕ и зіп и 


6.5 某 飞 机 以 а= 40" 绕 速 ЕВЕ СИ 6. 3 所 示 )， М ЗЕЯ ОКА о 
时 域 响应 并 绘 成 曲线 。 | 

6.6 某 飞机 的 尾 旋 运 动 如 图 6.4 所 示 ， 其 角 这 度 在 体 轴 的 分 量 为 

р = Qcosa, 0 =03 т = (2sin a 

式 中 0 为 飞机 绕 尾 旋 轴 的 角速度 ,通过 质心 垂直 向 下 ,试用 欧 拉 角 法 和 四 元 数 法 确定 在 "一 
30",45" 和 60" 下 的 飞机 姿态 角 ( 欧 拉 角 ) 的 变化 规律 。 

6.7 菜 飞机 模型 在 低速 风 洞 中 试验 , 测 得 在 a==30",8 二 10" 和 $==10" 下 作用 模型 上 的 体 
轴 分 量 分 别 为 A, = 79 N,A,= 12 МЯТА, = 一 333 N, 试 确定 : ФИТ: © 作用 在 模 
型 上 的 升力 工 . 阻 力 D 和 侧 力 C。 





图 6.3 绕 速 度 矢量 滚 转 中 的 飞机 图 6.4 尾 旋 运动 中 的 飞机 
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在 研究 飞行 器 性 能 和 轨迹 特性 中 , 曾 讨论 过 作用 在 飞行 器 上 外 力 的 平衡 问题 ,而 外 力矩 则 
认为 处 于 瞬 态 平 衔 的 状态 。 实 际 飞行 过 程 中 ,飞行 器 能 否 保持 外 力矩 平衡 以 及 怎样 通过 偶 转 
操纵 机 构 来 保持 不 同 飞行 状态 下 的 力矩 平衡 ,这 些 问 题 在 很 大 程度 上 决定 了 飞行 句 能 否 实现 
设计 所 要 求 的 飞行 性 能 。 故 在 讨论 完 飞 行 器 性 能 和 轨迹 特性 后 ,需要 研究 不 同 飞行 状态 下 作 
用 在 飞行 部 上 的 外 力矩 ,以 及 保持 力矩 平衡 的 条 件 ;在 平衡 状态 基础 上 ,讨论 飞行 贷 受 瞬时 二 
扰 后 是 否 具有 恢复 到 原来 平衡 状态 的 趋势 , 即 飞 行 器 的 静 稳 定性 ; 还 需 讨 论 飞 行 关 从 一 个 平衡 
状态 转 人 另 一 个 平衡 状态 所 需 的 最 终 操纵 机 构 偏 角 或 驾驶 杆 力 , 即 飞行 器 的 静 操 纵 性 。 

一 般 情况 下 ,飞行 器 存在 一 个 纵向 对 称 平面 ,在 略 去 一 些 次 要 因素 后 ,总 可 将 飞行 奉 纵 回 
和 模 侧 闪 的 平衡 、 静 稳定 和 葬 操 纵 分 开 进 行 讨 论 。 本 重 将 介绍 飞行 器 的 纵 奖 平 衡 НЕА ДЕ ТАН 
操纵 ;第 8 章 介 绍 飞 行 器 横 侧 癌 平 衡 、. 静 稳定 和 静 操 纵 。 

飞行 器 的 纵向 力矩 的 作用 是 将 绕 Ow 轴 作 抬 头 或 低头 转动 , 故 又 称 为 俯 爷 力矩 。 它 通常 
为 状态 变量 和 操纵 变量 的 函数 ,表示 为 | 

М = (Ма ‚а,а, 4,0. ,0т ) 
式 中 括号 内 的 参数 Ма 为 马赫 数 ;6. 为 升降 舵 或 全 动 平 尾 偏 角 ;6r 为 俯仰 燃气 舵 或 推力 矢量 
偏 角 。 当 这 些 变量 较 小 时 ,上 式 可 用 近似 的 线性 关系 表示 为 
М = М + Ма + М: а + Ма + М, д. 十 Mi дт (7.1) 
式 中 零 升力 矩 Ms 和 各 力 抢 导数 均 为 马赫 数 和 飞行 器 外 形 的 函数 。 

飞行 器 作 大 机 动 飞行 时 , 某 些 横 侧 运动 参数 ,如 8, 等 对 俯仰 力矩 影响 ， 但 须 视 具 体 情 
况 来 定 ， 

下 面 首先 介绍 式 (7. 1) 中 的 各 项 俯仰 力矩 特性 ,随后 讨论 飞行 器 纵 回 平衡、 项 稳定 和 静 
操纵 。 | 


7.1 ВВЕЛ 


Ша УЕ НИ Л АННЕ ЛВ, ДЕ а 变化 的 规律 曲线 可 以 由 风 


УЕ нА» СЯ 4 л л ме 


导出 ,也 可 以 通过 近似 估算 。 下 面 将 简要 介绍 其 估算 方法 。 
7.1.1 静 稳定 力矩 的 组 成 
全 机 纵向 静 稳定 力矩 是 由 飞行 右 各 部 件 产生 的 力矩 之 和 来 表示 。 
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在 给 定 马赫 数 下 , 当 机 辟 存在 迎 角 “时 ,机 杜 上 将 产生 升力 和 阻力 ,其 气动 合力 R, 一 般 不 
通过 飞行 器 的 质心 ,因而 绕 质 心 产生 纵向 力矩 。R, 的 作用 点 谓 之 机 机 压 力 中心 , 它 离 平 均 气 
动 弦 c 前 缘 为 zw ，, 如 图 7.1 所 示 。 而 图 中 zx. ,为 飞行 器 质心 位 置 ,于 是 机 辟 的 纵向 力矩 表示 

M, Кои о) 
但 随 着 迎 角 о 的 改变 ,气动 力 R, 和 压力 中 心 x 都 将 随 之 变化 ,这 对 研究 纵向 力矩 随 а 的 变 
化 不 十 分 方便 。 因 此 , 按 空气 动力 学 理论 ,机 翼 上 的 气动 力 可 表示 成 在 机 翼 平 均 气 弦 c 的 某 参 
考点 下 ,。 ,处 ,作用 有 升力 LL,、 阻 力 D, 和 绕 下 ,点 的 纵向 力矩 M, ,的 形式 ,如 图 7.2 所 示 。 此 
时 下 标 “w” 代 表 机 可 。 





”压力 中 心 | (а) 平面 机 辟 ЛЕНЕ 
图 7.1 ЖЕМЕЛНи 图 7.2 机 权 的 纵向 气动 力 及 力矩 
参考 点 F.v 常 选取 机 可 的 焦点 ,或 称 气 动 中 心 。 在 焦点 处 当 迎 角 变 化 时 ,气动 力 对 该 点 


力矩 始终 保持 不 变 , 故 焦点 又 可 以 看 成 是 迎 角 变化 所 产生 的 升力 增 量 作用 点 。 绕 焦点 的 纵 癌 
Не ЛЖ, М. ,= Mo .。 这 一 特点 对 研究 纵 问 静 稳 定性 会 带 来 很 大 方便 。 
随 着 马赫 数 改变 ,焦点 位 置 会 发 生变 化 。 低 速 情 况 焦 点 位 于 离 平均 气动 弦 ВХ 0. 23 — 
0. 24 弦 长 处 ;超声 速 时 , 则 位 于 接近 平均 气动 弦 中 点 处 。 
此 时 ,机 可 上 气动 力 对 飞行 器 质心 的 纵 回 力矩 ,由 图 7. 2(b) 可 得 
М, =M,. ,十 (Lvcos а, 十 Dsin oy) (х, — Хин)с = 
С (І.„ѕіп а, — Р, соѕ а). ec (7.2) 
фа н/с. Гс а/с. И хао НУВ 
ВТА Е ЕЕ ВТ. | 
考虑 到 小 迎 角 的 情况 , 且 工 , 污 D, х, Ук, БАМИ 
М, = М.Г, (д = х) 
将 上 式 除 以 gSc, 化 成 力矩 系数 形式 为 
Cv On Cee е Е) 
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式 中 Cs 相当 于 Cr =0 时 的 纵向 力矩 系数 ,习惯 上 用 С. ,表示 ,于 是 上 式 又 可 写成 
OO (7.4) 

ПХ, Со, КНУЕЕНИЗЕНХ, ЖАН ЕЗ, ЛИКЕ, МС, ЛАМ 
值 ; 若 具有 人 负 弯 度 虽 型 , 则 Co 为 正 值 ;对 于 无 弯 度 中 型 ( 即 对 称 纸 型) 的 机 嗓 , С, 
表明 机 性 的 焦点 (气动 中 心 ) 与 压力 中 心 重 合 , 即 т, р ws 

2. 机 身 ( 弹 身 ) 部 分 

现代 飞行 器 的 机 身 接近 旋 成 体 ,按理 想 流 体 考虑 ,在 一 定 迎 角 下 ,其 气动 合力 为 零 , 只 存在 
一 个 力 偶 矩 。 但 由 于 机 嗓 涡 系 (附着 涡 、 自 由 涡 ) 对 机 身 绕 流 的 诱导 作用 , 正 迎 角 下 使 得 机 咽 前 
面 机 里 部 位 的 正 升 力 加 大 ;机 中 后 面 机 身 部 位 的 负 升 力 减 小 。 因 此 踊 里 组 合 情 况 下 的 机 身上 
也 会 出 现 升力 和 小 迎 角 下 大 致 随 迎 角 线 性 变化 的 纵向 力矩 。 男 一 方面 ,由 于 机 映 横 向 绕 流 对 
周围 流 场 有 上 洗 作用 ,改变 了 机 翼 展 向 有 效 迎 角 分 布 。 其 作用 对 中 单 翼 来 说 比较 明显 , 越 接近 
机 二 ,机 加 有 效 迎 角 越 大 。 迎 角 变化 导致 咽 展 向 载 答 分 布 的 变化 ,因此 也 影响 机 骂 的 气动 特 
性 。 图 7.3 给 出 了 恬 映 组 合体 相互 干扰 的 流 场 示意 图 ( 亚 声 速 ) 。 


Ві 


一 一 一 一 一 -一 





0 
(а) 翼 对 身 的 气动 干扰 | (b) ЖЕНЕ 
图 7.3 ”要 身 组 合体 相互 干扰 的 流 场 示意 国 
超声 速 情 况 下 ,机 喘 头 部 冲 波 会 影响 机 丑 上 的 压强 分 布 ;机 融 的 冲 波 会 对 后 机 身 压 强 分 布 
影响 ,因而 也 会 产生 明显 淆 里 气动 力 相互 干扰 作用 。 
基于 性 喘气 动力 相互 干扰 的 复 隶 性 ,工程 上 常 将 恬 身 作为 组 合体 来 估算 。 从 图 7.4 中 可 
知 ,此 时 单独 机 号 升力 可 表示 为 | 
Ls = 95, Сшьь(а, — $.) 07 3 
УМКА; Съ ЖЕ р, Р, Е Т. | 
机 号 升力 对 飞行 器 质 心 的 纵身 力矩 为 


М, 一 1 
式 中 zt 为 机 身 压 力 中 心 离 飞行 器 质心 的 距离 。 上 式 除 以 gSc 得 力矩 系数 形式 为 
— М _ фу Sob 
Сав ББ абс = Ое $) с. ИЯ 6) 
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Е 7.4 机 身 的 纵向 力 算 
在 同一 个 机 经 迎 角 a, 作用 下 , 波 身 组 合体 的 升力 系数 可 表示 为 


(CE (7.7) 
Cw ЕЕ Стату ЕБ С 
а oe Са й 二 С ъ®, 
0.wb 一 Ce 


式 中 Са ое ЯНАВА а 为 要 身 组 合体 零 升 迎 角 。 


将 上 式 代 入 式 (7. 6) ,经 整理 ,Cu 又 可 改写 为 
人 (7. 8) 
АС ОА бе) 
Аах == СС Б А, 





式 中 А28, ОНА. 
一 般 情 况 下 ‚о. wb 0 ‚$, >0 „Ё АСа ь<0, 而 Az b>0。 
于 是 ,中 里 组 合体 的 纵 同 力 矩 系数 应 是 机 疲 和 机 里 力矩 系数 之 和 ,为 
Go = Co Е Cb = Со. т Се — хь) С 9) 
Ср 5 (09 Е АС 





В аА аер 
НСА, В О — 7 АЕ АО АН ОЛ, Я Ог Т Е А О 
移动 。 
3. 平 尾部 分 
单独 平 尾 的 纵向 力矩 特性 与 单独 机 标的 情况 类 似 , 只 是 平 尾 通 常 采用 对 称 翼 型 ,一 般 也 无 
气动 或 几何 扭转 ;在 升降 舵 无 偏转 的 情况 下 ,其 压力 中 心 与 焦点 重合 , 故 平 尾 本 身 的 零 升 力 抵 
为 零 。 当 平 尾 安装 在 机 身后 部 或 垂直 尾 辟 上 时 ,其 绕 流 会 受到 前 方 流动 的 影响 ,因而 影响 平 尾 
的 纵向 力矩 特性 ， 
首先 , 平 尾 区 的 流 态 平均 流速 的 大 小 由 于 气流 流 过 前 面 的 其 他 飞行 器 部 件 时 有 能 量 损耗 ， 
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受到 阻 灌 作 用 。 若 以 ,表示 速度 系数 , 则 平 尾 处 速度 可 表示 为 
У. = ЕУ (7.10) 
其 次 ,平均 流速 方向 受到 翼 身 组 合体 涡 系 的 诱导 作用 的 影响 , 正 升 力 情况 下 ,速度 方向 下 
偏 , 用 下 洗 角 来 表示 。 考 虑 到 一 般 情况 , 平 必 有 一 安装 角 朱 ( 按 规定 平 尾翼 弦 相 对 机 可 翼 纺 
延长 线 或 机 身 轴线 向 下 偏转 时 ,由 <0; 反 之 ,由 > 之 0) 。 考 虑 上 述 因素 后 , 平 尾 处 有 效 迎 角 为 
а, = аъ + $, — є (7.11) 


де Е бы 
Е — 20 м НС Се» == Є. ПИ Ы г” 
Г Іа. wh 


式 中 eu ВАУ НИИ. 7.5 为 平 尾 上 迎 角 产 生 的 气动 力 情况 。 当 其 
阻力 D, 远 小 于 升力 志 , 时 , 平 尾 对 飞行 器 质心 的 纵向 力矩 近似 为 


М, =— Ш 
其 中 作用 在 平 尾 上 的 升力 І. 
[м 一 Root 一 AOoiCtCaw 十 $ 一 e) (7. 12) 
式 中 Ci 为 平 尾 升力 线 斜率 ;4 为 平 尾 焦点 沿 机 身 纵 轴 量 得 的 到 飞行 器 质心 的 距离 ;S, 为 平 尾 
面积 ( 含 升 降 舵 ) 。 | 






А 
机 要 一 机 身 组 全 
体 的 平均 气动 纺 | 质心 


- 一 -一 -一 一 -0 一 -一 一 - 





图 7.5 平 尾 的 纵向 力 算 
将 平 尾 纵向 力矩 M, 除 以 gSc, 得 力矩 系 数 形式 为 
С. =— .АыСы «(аш + $, — 6) (7.13) 
式 中 А, = Su/Sc, 称 平 尾 静 面 矩 系数 。 | 
最 后 ,利用 去 身 组 合体 升力 表达 式 
Съ = Сабаъ а) 
求 得 相应 的 性 身 组 合体 迎 角 оь ,代入 式 (7.13),C .又 可 改写 为 


А дЕ 
С. = Со: — kAn га 1 г ом (7.14) 





(nn kAnCia.t (Qo. Е $, 一 50. ww) 

式 中 Cn 为 平 尾 产 生 的 零 升 力矩 系数 。 一 般 情况 下 ,oo < 0,9, < 0 „в, >00, Си М = 
正 值 ， 

迎 角 引起 的 全 机 纵向 力矩 便 是 器 映 组 合体 和 平 尾 纵 问 力 矩 之 和 。 由 寸 平 尾 升 力 与 咽 身 组 
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合体 升力 相 比 9 一 般 较 小 9 可 以 认为 CSS wb Cra АС, 9 于 是 其 力矩 系数 形式 为 
Gn SC wb 十 (人 = 





Ск. нь 二 Сав, 十 ы хь — Ан с (1 =: Cc (7.15) 
令 
Cm = Cno.wb Сан = 
Со. С ьАь (ао нь — $) — А Си (оь, 6) (7.16) 
т, ти АА 201—9) = 
Е РЕН У 2241-35) (7.17) 
全 机 纵向 力矩 系数 可 简单 地 表示 为 工程 上 常用 的 公式 
CR СЕЕ ое (7.18) 
式 中 С ЕМЕЛ ЛЕК. Ч. =з, ВААУ АЕ ВОЛИ, т. 
为 全 机 焦点 或 气动 中 心 的 位 置 , 即 为 迎 角 变 化 时 全 机 升力 增 量 作 用 点 。 图 7. 6 画 出 全 机 焦点 
等 于 飞机 各 部 件 升力 增 量 的 合力 作用 点 的 示意 图 。 由 式 (7.17) 可 见 , 全 机 焦点 位 置 取决 于 机 





7.1.2 定 速 静 稳 定性 


全 机 的 纵向 力矩 系数 随 а 的 变化 曲线 ,在 给 定 Ma 和 升降 舵 偏转 保持 不 变 的 情况 下 ,如 
图 7.7 所 示 。 | 

由 图 7.7 可 见 , 当 飞行 器 迎 角 处 于 a=a, 时 ,Cn 王 0, 即 飞行 器 的 纵向 力矩 М=99сС, = 0, 
处 于 平衡 状态 。 对 于 图 7.7(a) 的 情况 ,大 飞 行 右 受 外 界 瞬时 扰动 , 迎 角 突然 增加 Aa, 则 飞行 器 
将 产生 负 的 力矩 增 量 ,AM<0; 在 该 力矩 作用 下 ,飞行 器 低头 ,具有 恢复 到 原来 平衡 状态 迎 角 
а, 的 趋势 。 这 时 通常 称 飞 行 带 在 原来 平衡 飞行 状态 下 是 纵向 静 稳 定 的 。 对 于 图 7.7(b) 的 情 
况 ,同样 瞬时 Да 扰动 ,产生 的 力矩 AM>0, 正 好 与 图 7.7(a) 的 情况 相反 ,和 运动 趋势 将 使 飞行 器 
211 


87.6 全 机 焦点 





VY : 航空 飞行 器 飞行 动力 学 


а 。 更 加 偏离 其 原来 的 平衡 迎 角 a, ,此 时 , 称 飞行 器 在 原平 衡 飞行 状态 
5 -党 数 。 ”是 纵向 静 不 稳定 的 。 至 于 图 7. 7(c) 的 情况 ,比较 特殊 ,同样 在 Ax 瞬 
时 扰动 下 ,不 产生 附加 力矩 ,飞行 器 仍 处 于 平衡 状态 ,此 时 飞行 器 所 
м 在 的 原平 衡 飞行 状态 是 纵向 中 立 静 稳定 的 ， 
?| SN 从 上 述 分 析 可 知 ,飞行 器 是 否 具有 纵向 静 稳 定 ,与 力矩 系 数 曲 
О Б 。 线 在 平衡 点 处 的 斜率 有 关 , 故 可 用 力矩 系数 导数 Cu 作为 飞行 器 纵 

向 静 稳定 性 判 据 。 考 虑 到 在 给 定 Ma 下 ,导数 可 表示 为 

2С, _ ӘС, ЭС, 

да 9Cr да 
在 线性 变化 范围 内 9C, Гаа С, 总 是 大 于 零 , 因 此 飞行 器 的 纵向 静 
稳定 性 又 可 用 导数 3C。 /3Cz 表示 , 即 






























20 0 (9 0) ваз | 
Ето / 
(с) 中 立 静 稳定 状态 9 Cn Г о] 静 不 稳定 (7.19) 
图 7.7 纵向 力矩 系数 隧 СА 
| | 3C 
印 变 | & m 2. 2 
迎 角 变 化 的 曲线 (с = 0 中 立 静 稳定 
将 式 (7.18) 对 Ci 求 导 , 即 可 得 到 纵向 静 稳 定性 的 表达 式 ， 
ee 
i (7. 20) 


从 式 (7. 20) 可 知 ,飞行 器 是 否 具 有 纵向 静 稳 定性 , 仅 取决 于 飞行 器 焦点 和 质心 之 间 的 相对 位 
置 。 当 全 机 焦点 位 于 质心 之 后 ,ZX 之 x。s;, 则 9C;/9Ci <00С,„ 过 0) ,飞行 器 具有 纵向 静 稳 定性 ; 
当 т.т. ,М9С,/9С, >0(Сиы), 飞行 器 不 具有 纵向 静 稳定 性 ;如 果 zx。 二 x。s, 则 9C/9Ci =0 
(Cs 二 0) ,飞行 器 将 是 纵向 中 立 静 稳定 的 ,此 时 的 飞行 器 质心 位 置 , 谓 之 握 杆 中 性 点 ,用 т, 表 
示 , 显 然 ,一 Xs。 另外 ,焦点 与 质心 之 间距 离 用 К, a НЕВЕН. 显然 ,为 
了 保证 飞行 器 具有 一 定 的 静 稳 定性 ,要 求 К,>0, 

从 全 机 焦点 位 置式 (7.17) 看 ,对 于 一 般 正 常 式 飞行 器 ,经 身 组 合体 焦点 位 置 zw 位 于 质 
心 之 前 ， 会 引起 飞行 器 静 不 稳定 。 加 上 平 尾 后 ,全 机 焦点 便 移 至 质心 之 后 ,飞行 器 变 成 静 稳定 
的 。 可 见 , 保 证 飞行 禹 具有 纵向 静 稳 定性 是 平 尾 的 功能 之 一 。 

男 外 ,为 了 保证 飞行 器 在 正 迎 角 下 正常 飞行 ,从 图 7.7 上 的 曲线 可 知 , 要 求 飞行 器 的 零 升 
力矩 系数 Cm 二 0。 一 般 情况 下 , 融 身 组 合体 零 升 力矩 系数 Co.m 扫 0, 平 尾 的 零 升力 矩 系数 
Cn.t>0, 全 机 的 零 升 力矩 系数 可 以 通过 加 上 和 平 尾 ,使 Co>>0。 这 是 平 尾 的 又 一 个 功能 。 

但 这 里 需要 指出 ,上 述 的 纵向 静 稳 定性 是 在 假定 飞行 器 速度 保持 不 变 的 前 提 下 得 出 的 。 
扰动 引起 的 迎 角 变 化 ,会 使 飞行 器 过 载 n, 二 L/W 也 发 生变 化 。 如 果 С, 二 0, 则 意味 着 飞机 具 
有 恢复 原来 过 载 的 趋势 ;反之 , 若 Cs 之 0, 则 飞行 器 受 扰 后 将 更 加 偏离 原来 过 载 的 趋势 。 因 此 
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这 种 纵 问 静 稳定 性 称 为 定 速 静 稳 定性 ,或 称 按 过 和 载 的 纵 回 静 稳定 性 。 
7.1.3 ЖЕНЕВЕ 


Эр ЕЗАМ, ТЕ АЧЫ, зе 
下 的 飞行 器 纵向 更 稳定 性 是 不 够 的 ,还 要 研 с 
究 一 种 在 过 噬 п, =1 条 件 下 的 纵向 静 稳定 
性 , 谓 之 定 载 静 稳 定性 , 即 研究 飞行 器 作 定 
直 水 平 飞行 下 ,在 受到 瞬 态 扰动 后 ,飞行 器 
有 无 恢复 至 原来 平衡 状态 的 趋势 。 由 于 在 
扰动 过 程 中 ,飞行 器 的 迎 角 和 速度 都 发 生变 
化 ,因此 作用 在 飞行 器 上 的 纵向 力矩 应 是 迎 






按 速度 的 в 
Ў 静 稳定 性 0.= 常 数 


角 a 和 Ma 的 函数 , 即 M = f (Ci, Ма), КА Е № = 
为 此 需要 绘制 满足 n=1 条 件 下 的 纵向 力 所 
逢 曲线 ,简称 定 载 纵向 力矩 灿 线 ,如 图 7.8 я 
所 示 。 
从 图 7.8 上 可 以 看 出 ,飞行 项 处 于 a 扣 | Ма, 


О Е 
处 于 纵向 平衡 状态 。 当 扰动 使 飞行 器 偏离 
a 状态 时 ,纵向 力矩 增 量 的 作用 具有 使 飞行 器 恢复 到 原来 平衡 的 趋势 , 故 a 平衡 状态 是 天 稳定 
的 ;相反 ,飞行 器 偏离 e 状态 后 ,扰动 产生 的 纵向 力矩 增 量 将 使 飞行 器 更 加 偏离 原平 衡 状态 , 故 
e 平衡 状态 是 静 不 稳定 的 。 | 

很 明显 АННЕ ВАНН АЕ ДОН БЮТ ре 
导数 作为 静 稳定 性 判 据 。 此 时 的 力矩 系 数 是 CL 和 Ma 的 函数 , 则 必须 用 全 导数 С, /dc, (或 
dC /da) 来 表示 。 故 有 








Ce (7. 21) 
ЧС» 9С, , 9С, dMa | 
(<... — дс, Ма | ас, } 一 1] (7. 20) 


п. =1/М=1 条 件 得 


= pe Ма? С, = 


或 写成 
С.Ма? = 20 = 6 
рс“ 5 
两 边 微分 后 得 
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dM _ М 
о = е 
上 式 代 入 式 (?7.22), 即 得 
dC _ 9Cn Ma 2С, 
ас} = 3С 2С; ЭМ We 


式 中 第 一 项 表示 定 速 静 稳定 性 ; 第 二 项 则 表示 Ma 变化 对 静 稳 定性 的 影响 。 显 然 , 如 不 计 Ma 
影响 , 则 (dC /аС, ), -1 二 9C,/9Cr。 在 跨 声速 范围 内 ,全 机 焦点 位 置 急 剧 癌 后 移动 ,9C/9Ma 
为 大 的 负 值 ,可 使 


Ma әС, | |9С. 
20 дМа 0( 


在 此 情况 下 , (dC /dCi), -1 之 0, 飞 行 器 变 成 静 不 稳定 的 ,结果 会 引起 所 谓 的 飞行 器 自动 俯冲 
现象 。 图 7.8 中 的 e 点 状态 正 是 这 种 情况 。 
为 了 区 分 与 定 速 静 稳定 性 的 差别 ,这 种 稳定 性 是 在 n, 二 1 飞行 状态 下 ,飞行 部 受 扰动 后 有 


无 恢复 到 原平 衡 状态 的 趋势 , 故 谓 之 纵向 定 载 静 稳定 性 ,或 称 按 速度 的 静 稳 定性 ,可 表示 为 



































dC dC | 
т т Ре А гат 
|<). С { Кр ) < 0| ЛЕВИН ЛЕ 
о) е | т ) >0| 定 载 静 不 稳定 (7. 25) 
ас № С, Е м К - 
МАС). —— | Ча ) =0| 定 载 中 立 静 稳定 
(7. 24) тас, 9С, 用 式 《7,20) 代 入 ,并 令 (dCn/dCL), -1 一 0 得 
所 二 = Ма 9С, 
7 Е х =] = = T 30 ЭМа и 26) 
式 中 ze， -1 为 定 载 全 机 焦点 位 置 。 于 是 式 (7. 24) 又 可 表示 为 
dC， К _ 
Е ) — cg Xa =] | С 27) 


_ МЕ Ваал КН, 心 和 定 载 焦点 之 间 的 相对 位 置 。 当 飞行 器 质心 移 
c=1 处 时 , (dC ЛАС, ), =: 二 0 飞行 做 处 于 按 速度 的 中 立 静 稳定 性 。 在 第 9 章 将 会 看 到 ， 
о 


7.2 АЛ: 


操纵 机 构 偏 转 引起 的 那 部 分 俯仰 力矩 , 称 为 纵向 操纵 力矩 。 俯 仰 方向 的 操纵 机 构 常 见 的 
НЕЕ ЕВЕ) И НИИ, МАРЕ, НЯ 
ЕЛЕ ЗЕЛЕ РЕЗЕ У, ТИКА 由 偏转 喷 管 引起 的 , 则 称 为 推力 矢量 操纵 
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力矩 。 下 面 分 别 介 绍 这 两 类 操纵 力矩。 
7.2.1 气动 操纵 力 算 


对 于 正常 式 飞 行 器 ,升降 舵 是 位 于 平 尾 的 后 缘 ,可 绕 其 转轴 上 下 转动 的 舵 面 。 当 舵 面 偏 转 
时 ,改变 平 尾 竣 型 的 有 效 弯 度 ,产生 附加 升力 ,因而 对 飞行 圳 质心 形成 附加 的 纵向 力矩 , 即 纵向 
操纵 力矩 。 习 惯 上 ,规定 当 舵 面 后 缘 回 下 偶 转 时 ,形成 的 升降 舵 偏 角 六 之 0; 后 缘 向 上 偶 转 时 ， 
0<0.。 . 

计算 升降 舵 候 转 产生 的 操纵 力矩 , 常 引入 升降 舵 效率 系数 nh.。 它 等 于 升降 舵 偏转 1 所 产 
生 的 平 尾 升力 系数 与 平 尾 迎 角 改变 1 所 产生 的 平 尾 升力 系数 之 比 , 即 


_ Crs 
1: р (Са. 





(7. 28) 


Ее С: =9С,; 0. 
如 升降 舵 偏 角 为 8 , 则 在 平 尾 上 产生 的 升力 为 
ео Mo a 
相应 的 对 飞行 器 质心 纵向 力矩 为 
АМ =— 1,1, =— ksqS lh Спа, «1.0. | 
化 成 无 因 次 力矩 系数 ,上 式 除 以 qSc 得 
АС, == kAnCi 116. (7. 29) 
将 上 式 对 6. 求 导 , 即 得 升降 能 操纵 导数 C。 : 
Са == АС.) (7. 30) 
Cs。 又 称 为 升降 通 操 纵 效 能 。 由 上 式 可 知 , 若 其 他 参数 保持 不 变 ,增加 р, ДАЕ АСЕ 8. 


7. 可 近似 按 下 式 计 算 , 即 
1. 22 [оох Ye (Ma < Ма.) 


0. А J У. (Ма > 1) 


(7. 31) 


5 

式 中 S. 为 升降 能 面积 ;X。 2 ЛЕЛЕ ЛЕМ. | 

М 7. 31 可 知 , 超 声速 时 的 升降 舵 效 率 显著 地 小 于 亚 声 速 情况 ,其 原因 是 超声 速 情况 下 ， 
扰动 不 能 向 前 传播 ,升降 舵 偏 转 仅 在 舵 面 上 产生 压力 差 ;而 在 亚 声 速 时 , 舵 面 的 偏转 会 在 整个 
水 平 尾 中 上 产生 压力 差 , 如 图 7.9(a) 所 示 。 | 

НТВ КАИ, ЖЕН ЗЕ 6, ЛЕН И ЕЕ, № 
Е 7. 9(b) 所 示 。 全 动 平 尾 的 т. 可 用 下 式 确定 , 即 

7. = Kicos У. C1732 
式 中 К, 为 姻 隙 修正 系数 。 近 似 地 取 值 ; 当 Ma > 1.4 时 ,Ki= 0.95~1.0; 当 Ma < Ма. В, 
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К; = 0. 85, 





(а) ЯЕ (b) 全 动 平 尾 


图 7.9 升降 舵 和 全 动 平 尾 
全 动 平 尾 的 偏 角 通常 用 9 表示 ,同样 规定 后 缘 上 偏 为 负 , 下 偏 为 正 。 相 应 的 操纵 导数 可 写成 
С == КАС, Кисов у. (7.33) 

从 式 (7. 30) 和 式 (7. 33) 可 见 , 无 论 是 升降 舵 还 是 全 动 平 尾 产 生 的 操纵 力矩 与 迎 角 无 直接 
关系 , 故 舵 面 偏转 不 会 影响 飞行 器 的 静 稳 定性 ,但 会 改变 零 升 力矩 系数 的 大 小 。 不 同 舵 面 偏 角 
下 的 纵向 力矩 系数 曲线 在 线性 变化 范围 内 ,如 图 7. 10 所 示 。 升 降 舵 上 偏 某 个 角度 ,力矩 系数 
曲线 向 上 平移 一 段 距 离 ; 同 理 , 升 降 通 下 偏 某 | 
个 角度 ,力矩 系数 曲线 向 下 平移 一 段 距 离 。 
从 图 7. 0 上 还 可 以 看 到 ,一 个 舵 面 偏 角 ,只 
对 应 着 一 个 平衡 迎 角 状态 。 这 说 明 可 以 通过 
操纵 升降 能 来 实现 飞行 器 作 不 同 的 定常 直线 
飞行 的 状态 。 这 也 是 平 尾 的 一 个 功能 。 

燃气 能 的 操纵 效能 类 似 于 升降 舵 ,不同 
之 点 只 是 燃气 能 置 于 燃气 流 中 ,产生 操纵 力 
矩 的 机 理 与 空气 能 是 一 样 的 。 

襟 翼 的 操纵 是 一 种 增 升 装置 ,主要 用 来 
增加 升力 以 改善 飞机 起 落 性 能 。 当 然 ,升力 
对 飞机 的 质心 亦 会 产生 纵向 力矩 ,但 由 于 其 
作用 点 离 质 心 较 近 , 其 值 较 小 。 在 现代 飞行 
器 中 , 襟 相 常 作为 纵向 直接 力 操纵 机 构 , 其 产 
生 的 纵向 力矩 将 由 偏转 升降 能 予以 平衡 。 至 。 图 7.10 不 同 能 偏 角 下 的 Cv 随 Cu 变化 曲线 
于 襟 又 偏转 对 飞行 器 上 的 气动 力 影响 ,将 作 


为 影响 因 系 介绍 。 





7.2.2 推力 矢量 操纵 力矩 | 
推力 矢量 操纵 是 利用 发 动机 号 管 偶 转 来 实现 的 。 目 前 常见 的 有 二 元 收敛 -扩散 喷 管 和 轴 
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对 称 喷 管 ,如 图 1. 19 所 示 。 当 喷 管 上 、 下 仿 转 时 ,推力 矢量 随 之 偏转 ,其 垂直 飞行 器 纵 轴 的 分 
量 对 质心 产生 的 力矩 , 即 是 纵向 操纵 力矩 。 常 用 7 表示 喷 管 俯仰 方向 偏转 角 ,规定 下 偏 为 正 ， 


产生 低头 操纵 力矩; 上 偏 为 负 ,产生 抬头 操纵 力矩 。 其 操纵 力 抢 近似 表示 为 


AM =— Tsin 7,lr ST— 10,17 | 
式 中 /7 为 喷 口 距 飞行 器 质心 的 距离 , 除 以 gSc 化 成 无 因 次 力矩 系数 的 形式 为 
АС. | (7. 34) 
式 中 А, = Srl/SciCr=T/4Sr+。 其 中 ЗН, АЯ 01, 求 导 , 即 得 推力 矢量 操纵 
导数 
ЕЕ ол (7. 35) 
该 导数 Cs <0. | 


7.3 定常 直线 飞行 时 的 飞行 器 平衡 特性 
定常 直线 飞行 时 ,作用 在 飞行 器 上 的 外 力 和 力矩 应 处 于 平衡 状态 ，” 
Тсоѕ (а-+ Фф) – 0 – трѕп У = 0 
Гат (а Ф) + — трсоѕ У = 0 т (7. 36) 
Md 
对 于 定 吉水 平 飞行 ,0。 在 考虑 到 人 迎 角 不 是 太 大 ,并 咯 去 _ 些 次 要 因素 后 ,上 述 平衡 方程 用 
无 因 次 系数 表示 可 简化 为 


Ci= Сь \ 
C; = Cy (7. 37) 
Go 


式 中 Cw 二 mg/g5S。 

可 见 ,对 于 给 定 高 度 , 实 现 不 同 速度 下 对 称 定 直 平 飞 时 ， 是 操纵 能 面 以 达到 大 到 平衡 所 需 的 姿 
态 角 ; 同 时 操纵 油门 合 发 动机 提供 的 可 用 推力 平衡 该 状态 下 的 需 用 推力 ( 即 全 机 阻力 )。 人 在 
下 面 讨论 时 ,不 考虑 飞行 器 的 切 向 力 平衡 问题 ,认为 油门 操纵 始终 能 实现 其 平衡 ,而 者 重 计 史 
在 切 向 力 平衡 条 件 实现 定 直 平 飞 时 的 升降 舵 操纵 特性 ， 


7.3.1 升降 能 平衡 曲线 


当 不 计 动 力 影响 ,气动 力 和 力矩 在 线性 变化 范围 内 时 ,平衡 方程 式 (7. 37) 避 号 成 
(010 + С, д. о = (у | (7. 38) 
Са Са а, 十 Cm 0 = 
式 中 下 标 %* ”表示 平衡 状态 时 的 参数 。 ee a с. 和 平衡 所 需 的 升降 通信 
角 9.. 为 


217 


О | 航空 飞行 器 飞行 动力 学 


С„Сь + Са. Cr 
Ш Д 


САСА 
式 中 4=CrCue —Сь, С, =С,С,а, (1— 








(7. 39) 
A (7. 40) 
СС, 
те) ,对 于 正常 式 飞行 器 ,A 为 负 值 。 相 应 的 平衡 
La тд, 
升力 系数 及 其 升力 系数 斜率 由 式 (7. 39) 分 别 得 出 , 即 
Со Сав, 人 | 
(я == 3 С. а, (7.41) 
dCry _ ~ №, | 
(б) = С, (7. 42) 
可 见 ， 天数 Cu 要 小 。 其 数值 取决 于 Cs , 即 静 稳 定 裕 度 。 再 将 A 公式 
代入 式 (7.40) 并 注意 到 Сі, неч 
С» "Сы 
8,. =— 


lt 
Ср =0, 于 是 平衡 能 偏 角 公式 可 简化 为 


(7.43) 
当 某 些 飞行 器 舵 面 偏转 引起 的 升力 在 全 机 升力 中 所 占 比重 不 大 时 ,可 以 近似 略 去 , 则 可 令 
В] Тя 


(Си, = 0) 
根据 式 (7. 43) 或 式 (7. 4 可 以 画 出 平衡 能 偏 角 随 平衡 升力 系数 变化 的 曲线 ,并 称 为 升降 
能 平衡 曲线 。 当 不 计 压缩 性 、 动 力 系统 影响 时 , 式 中 各 气动 系数 均 为 常 值 ,此 时 对 每 一 

мәс, ВС. 


(7. 44) 
位 置 ,对 应 一 个 9C,,/9Cr ,6.. 是 Co 的 单 值 函数 , 呈 直 线 变 化 ,如 图 7.11 所 示 。 










个 质心 
| 
| к) | 
\ Важ (22 >0) 
\ ванная [С 
с 
ИЕ О 


4 





图 7.11 升降 舵 偏 角 平 衡 曲 线 0.= (С, ) 
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атт 
= FOV’ SC ү 


求 得 Ci: 代入 式 (7. 43) 或 式 (7. 44), 9 











дС 2W 
Сто 二 т е 2 
8. = аР (т. 45) 
ЭС. 
Со + ӘС Ы са 
0. =— И 0407 (7. 46) 
(Са 


利用 式 (7. 46) „Е ЕЕ К РЕНН ВЕ И ЕЕ ХНА 
衡 曲线 的 又 一 形式 。 在 同样 不 计 压 缩 性 和 动 ;3.4 
力 影响 的 条 件 下 ,对 给 定 飞行 高 度 的 每 一 个 
质心 位 置 ,6., 是 V 的 单 值 函 数 , 呈 曲 线 变化 ， 
如 图 7. 12 所 示 。 从 图 中 可 明显 看 出 ,同样 飞 еч 
行 速度 下 ,飞行 高 度 增加 ,平衡 舵 所 需 向 上 的 ”1y0 





偏 角 将 增加 ,而 向 下 的 偏 角 则 减 小 。 ”oo 

由 平衡 曲线 图 7. 11 和 图 7. 12 可 知 , 曲 
线 每 一 个 点 代表 一 个 对 称 定 直 平 飞 状态 。 一 ,10 
个 所 需 的 平衡 能 偏 角 6.. ,对 应 一 个 С.Я а 


个 飞行 速度 了 .飞行 高 度 Н. ТАЖ 图 7.12 升降 舵 偏 角 平衡 曲线 5. = ДУ) 
定性 的 飞行 器 , 随 着 平衡 升力 系数 的 增加 , 相 

应 的 平 飞 速度 减 小 ,为 了 平衡 ,加 驶 员 应 癌 后 拉杆 , 负 问 增加 所 需 的 舵 偏 角 ; 而 减少 平衡 升力 系 
数 , 相 应 的 增加 平 飞 速度 ,为 了 平衡 ,驾驶 员 应 癌 前 推 杆 , 所 需 平 衡 舵 偏 角 正 向 增加 。 这 种 操纵 
方式 符合 驾驶 员 生 理 习 惯 , 故 称 为 正 操纵 。 对 于 静 不 稳定 飞行 器 ,情况 刚好 相反 ,增加 Ci , 25 
驶 员 必 须 回 前 推 杆 ; 减 小 Ci , 则 须 同 后 拉杆 ,这 种 操纵 方式 不 符合 驾驶 员 生 理 习 惯 , 故 称 反 操 
纵 。 显 然 , 为 了 保证 飞行 安全 和 操纵 动作 简单 ,一般 不 允许 出 现 反 操 纵 现 象 。 

这 里 需要 指出 的 是 ,上 述 正 \ 反 操纵 动作 仅 是 指 平衡 状态 而 言 。 驾 驶 员 在 改变 平衡 迎 角 的 
开始 阶段 ,无 论 是 静 稳 定 飞 行 器 或 静 不 稳定 飞行 旧 ,增加 迎 角 都 应 向 后 拉杆 ,以 产生 抬头 力矩 ; 
减 小 迎 角 则 均 应 向 前 推 杆 , 以 产生 低头 力矩 。 所 不 同 的 是 ,对 于 更 稳 定 的 飞机 ,开始 时 的 操纵 
动作 或 驾驶 杆 位 置 ( 或 舵 偏 角 ) 与 最 后 平衡 状态 时 的 驾驶 杆 位 置 的 方向 是 一 致 的 ;而 对 更 不 稳 
定 飞行 器 , 则 两 者 方向 是 相反 的 , 换 句 话说 ,为 了 减少 迎 角 ,驾驶 员 开 始 时 应 向 前 推 杆 ,接着 又 
要 问 后 拉杆 ,使 操纵 动作 复杂 化 。 

对 于 静 不 稳定 飞行 器 ,上 述 操 纵 复杂 化 的 情况 在 第 9 章 中 将 会 介绍 , 均 可 采用 飞行 控制 系 
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统 来 实现 自动 配 平和 正常 操纵 ， 

当 计 及 压缩 性 的 影响 , 即 在 实现 不 同 速度 下 飞行 器 定 直 平 飞 时 ,速度 的 改变 会 引起 气动 力 
拭 系 数 变 化 。 此 时 从 飞行 器 定 载 纵向 力矩 曲线 上 ( 见 图 7. 8) 可 见 ,在 跨 声速 区 出 现 急剧 的 变 
化 ,由 此 可 知 , 升 降 舱 平衡 曲线 在 跨 声速 区 出 现 相应 的 勺 形 ,如 图 7. 13 所 示 ， 





图 7.13 计 及 压缩 性 影响 的 升降 舵 偏 角 平衡 曲线 .= 了 (Ma) | 
从 图 7. 13 上 可 看 出 ,对 于 具有 静 稳定 性 的 飞行 器 ,在 亚 声速 区 和 超声 速 区 ,为 了 平衡 , 25 
驶 员 操纵 属于 正常 操纵 区 ;但 在 跨 声速 区 ,将 出 现 反 操纵 现象 。 当 然 这 种 由 于 气动 特性 引起 的 
反 操 纵 现 象 ,也 可 采用 飞 控 系 统 来 实现 目 动 配 平 。 


7.3.2 能 面 静 操 纵 性 指标 


上 面 介 绍 了 实现 不 同 定 直 平 飞 状态 所 需 的 升降 舵 偏 角 。 这 里 仅仅 是 讨论 操纵 升降 舵 与 飞 
行 器 最 终 平衡 状态 ( 即 稳 态 响应 ) 之 间 的 关系 ;而 没有 涉及 舵 面 偏转 后 的 整个 动态 响应 。 故 这 
种 从 静 的 观点 来 讨论 飞行 器 的 纵向 操纵 , 谓 之 纵向 静 操纵 , 即 集 中 注意 通过 升降 舵 来 控制 飞行 
骨 定 直 平 飞 的 平衡 状态 。 | 

为 了 衡量 飞行 器 定 直 平 飞 状态 的 纵向 静 操 纵 性 的 好 坏 , 工 程 上 常 以 改变 单位 平衡 升力 系 
数 CL* 或 单位 定 直 平 飞 速度 所 需 升 降 角 偏 角 作 为 静 操 纵 性 评价 指示 。 对 于 不 计 压 缩 性 影响 的 
低速 情况 ,可 分 别 对 式 (7. 43) 和 式 (7.45) 求 导 , 即 得 相应 的 表达 式 




















0. Эб ас! 
с = ca (+h) (7. 47) 
9, aC, 4W аб, 


М.С. 47) „207. 18) ПЕНН Ш, МЕ УЕ ВАЕ ИНХК. А 


区 

















> 一 dG — с. МАЕ | ш Р 5 Рр, А а М 
АЕА ЕН КТ, 0, в Хы, | А | = | 一 ТІ, А З ПИН 
дс, 9С, И 
指标 
99. 99. 
ас; и лу > 0 
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也 就 是 说 ,飞行 器 欲 增加 某 个 平衡 迎 角 Aa, 之 0( 即 ACL >>0, 相 应 的 定 直 平 飞速 度 AV<0)， 
平衡 所 需 的 能 面 角 A6.。 = АС. <0, 即 要 求 鸭 驶 员 向 后 拉杆 ,飞行 器 处 于 正 操纵 区 。 而 





РЕЖ С, 情况 刚好 相反 ,2 эс. 20° es = 
标 为 


5 一 <]1, 其 纵向 静 操纵 指 


也 就 是 说 同样 增加 平衡 迎 角 Ла, >0(АС,. >0,AV<0) ,平衡 所 需 舵 偏 角 A6.: >20, Ежа 
员 向 前 推 杆 ,飞行 器 处 于 反 操纵 区 。 这 些 结 果 与 从 平衡 曲线 上 分 析 是 一 致 的 。 
同时 也 可 看 到 ,这 两 个 纵向 静 稳 定性 指标 36./2C, 和 236./2V 是 等 效 的 ,但 其 正 负 号 刚好 
相反 。 当 飞行 器 的 质心 位 置 刚好 在 握 杆 中 性 点 处 , 即 х.ол, о, КАТА У ХЕ 
状态 时 ,那么 ,36./9Ci==06./9V==0。 
对 于 计 及 压缩 性 影响 的 高 速 情 况 ,为 推导 简便 ,同样 可 分 别 对 式 (7. 44) 和 式 (7. 46) 求 时 ， 
不 同 的 是 应 考虑 气动 导数 是 Ma 的 函数 ,因此 静 操 纵 性 指标 应 用 全 导数 表示 , 即 


























40. 28. , а, dMa| dC,| \ 
= ГА |. = jc (7.49) 
40. _ 28. 40. 4:1 dMa ЧС, 4W jc 07:50) 
У ау ac df), а" С, |, 65] | 








此 时 ,飞行 器 静 操纵 性 与 纵向 定 载 静 稳定 性 密切 相关 。 在 跨 声 速 区 ， нс || 
飞行 器 从 减 小 某 平衡 迎 角 да, СОСН АС. <0, 相 应 的 定 直 平 飞速 度 AV>0)， Е 
偏 角 A0., = 


_20,С», <0 3 





-这 ec: <0, (дд. = 人 5AV<0) ,飞行 器 将 处 于 反 操 纵 状态 。 这 正 是 引起 飞行 
а ВИНО ВЧ. 
7.3.3 飞行 器 的 自动 俯冲 现象 


当 飞行 器 在 跨 声 速 区 定 直 水 平 飞行 时 ,如 在 平衡 曲线 ( 见 图 7. 13) 中 的 A 点 ,对 应 的 平衡 
能 偏 角 为 6.4。 由 于 外 界 扰 动 使 飞行 速度 增加 至 В 点 ,此 时 舵 偏 角 并 没有 改变 ,仍然 保持 0. А 
仁 。 而 了 点 所 需 的 平衡 偏 角 从 图 上 看 应 减 小 , 需 在 原来 位 置 向 上 偏转 。 结 果 飞 行 器 上 存在 有 
不 平衡 低头 力矩 ,这 使 飞行 器 进入 俯冲 ,速度 进一步 增加 ,直到 C 点 为 止 。 此 时 д. с=0. А, 
次 成 为 合适 的 平衡 能 偏 角 。 这 种 由 于 按 速度 的 静 不 稳定 而 引起 的 下 俯 现 象 , 称 为 自动 俯冲 。 
为 了 克服 跨 声速 区 的 操纵 反常 现象 ,现代 飞机 中 引入 马赫 数 配 平 机 构 , 以 提供 符合 驾驶 员 正 党 
感觉 的 操纵 。 
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7.4 НРЛЯ 


由 俯仰 角速度 9 УВ Е НН Л, НЕЕ в КАНН а 为 
正 ;反之 则 为 负 。 

当 飞 行 器 绕 Oy6。 轴 以 正 9 旋转 时 ,质心 
前 后 各 点 获得 随 距离 呈 线 性 变化 的 附加 速 
度 分 布 ,如 图 7. 14 所 示 , 从 而 将 改变 飞行 器 
各 点 处 的 局 部 迎 角 , 质 心 之 前 各 点 局 部 迎 角 
和 相应 的 升力 减 小 ,而 质心 之 后 各 点 局 部 迎 
角 和 相应 的 升力 则 增 大 ,结果 引起 质心 前 后 
升力 之 差 而 产生 附加 的 纵向 力矩 。 该 力 算 
图 7.14 4 引起 的 飞行 器 各 点 局 部 迎 角 的 变化 方 同 ,在 临界 迎 角 之 前 始终 与 9 的 方向 相 
反 , 起 者 阻碍 飞行 句 转 动 的 作用 ,所 以 称 为 





А086 77. | | 
全 机 的 纵向 阻尼 力矩 ,主要 由 平 尾 产 生 , 飞 行 大 的 相映 页 献 较 小 。 在 近似 计算 中 , 常 仅 考 
虑 平 尾 的 阻尼 力矩 ,在 此 基础 上 增加 10 %~20 о, ЦЕНИ, 
飞行 右 以 正 9 转动 , 平 尾 焦点 处 的 附加 速度 为 AV, 二 qin ,将 其 作为 平 尾 处 的 平均 附加 速 
, 则 平 尾 处 的 平均 迎 角 增 量 可 近似 表示 为 | 
Ла, = 9. / УВ У 
由 此 产生 的 平 尾 附加 升力 增 量 为 
ое УВ, 0VSiC,, 1 
相应 的 对 И ДНЯ 
АМ, = АГ. 二 УВ, 2 6З,Сь Ы ql | Се 51) 
引入 无 因 次 角速度 3 二 gc/V, 代 和 人 上 式 ,并 化 为 无 因 次 力矩 系数 形式 ,得 


2 ЕЕЗ 
АСЗ = УС — А 


| 5 24 
上 式 对 g 求 导 ,得 平 尾 的 纵向 力矩 系数 导数 为 
и [ | 
= р УРУН | 


可 以 看 出 ,Cw 过 0, 有 阻碍 飞行 器 转动 的 作用 , 故 称 为 纵向 阻尼 导数 。 全 机 的 阻尼 导数 可 
按 下 式 近 似 表 示 , 即 
Cn (7.53) 
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对 于 大 展 弦 比 百 机 次 , 取 1.1, РЕЖЕ, 1. 25, 
由 式 (7. 52) 可 知 , 平 尾 产 生 的 阻尼 导数 与 无 因 次 尾 辟 Д/с 的 平方 成 正比 ,而 平 尾 对 焦点 
的 影响 则 与 luyc 成 正比 (参看 式 7. 17)。 因 此 ,对 于 具有 相同 的 静 面 矩 系 数 SLi/Sc 的 飞行 
右 减 小 平 尾 面积 ,而 相应 增加 其 尾 辟 长度 4 , 则 平 尾 对 纵 癌 静 稳定 性 的 作用 可 以 保持 不 
变 , 但 对 阻尼 力矩 的 贡献 则 增 大 。 因此 ， 利用 改变 l/c 值 ,可 以 协调 静 稳 定 导 数 与 阻尼 导数 的 
м 
显然 ,角速度 g 也 会 引起 全 机 升力 系数 变化 , 即 导数 Cn 存在 。 一 般 情况 下 ,其 值 较 小 ,可 


7.5 洗 流 时 将 力 和气 


飞行 中 飞行 器 出 现 & = da/ 生 时 ,引起 的 纵向 力矩 , 称 为 洗 流 时 差 力 矩 。 严 格 讲 , 此 时 飞行 
ES bn ee ee 
决定 于 该 时 刻 的 运动 参数 ,而 且 还 决定 于 整个 运动 的 历史 过 程 。 因 此 ,精确 地 确定 非 定常 气 5 
力 和 力矩 是 非常 复杂 的 。 在 工程 上 常 采用 所 谓 准 定常 假设 , 即 认为 非 定常 运动 中 ,作用 于 飞行 
器 上 的 气动 力 和 力矩 完全 由 当时 当地 的 运动 参数 所 确定 。 按 这 种 处 理 方法 , 迎 角 变化 即 а 引 
起 在 平 尾 处 的 洗 流 时 差 效果 应 予以 考虑 ,否则 误差 较 大 ， 
所 谓 洗 流 时 差 是 指 当 迎 角 a 变化 时 ,经 身 组 合体 自由 涡 的 变化 要 经 过 t+ 时 刻 后 才能 影响 
平 尾 区 的 绕 流 。 时 差 = 取决 于 尾 辟 长度 点 和 飞行 速度 ,可 近似 表示 为 
МУ | 
因此 , 平 尾 处 的 实际 下 洗 角 将 与 + 时 差 前 的 迎 角 相对 应 。 在 4 之 0 的 情况 下 ,这 个 下 洗 角 
将 比 定常 飞行 时 的 下 洗 角 小 ,相当 于 平 尾 处 增加 一 个 附加 迎 角 ,产生 向 上 的 附加 升力 ,形成 绕 
飞行 器 质心 的 低头 附加 力矩 ,以 抵制 за 0 的 情况 刚好 相反 ,下 洗 延 迟 产生 的 正 的 附加 
力矩 ,以 抵制 a 减 小 。 可 见 ,a 引起 的 纵向 力矩 也 起 阻尼 力矩 的 作用 。 下 面具 体 估算 该 力矩 。 
假设 迎 角 变化 率 为 《之 0,t 时 刻 的 辟 身 组 合体 处 迎 角 为 m ,而 平 尾 处 的 平均 下 洗 角 е, 应 
由 :一 r 时 刻 辟 身 向 组 合体 的 环 量 分 布 确定 ，, 即 | 


Е, (1) = & (1) +0 Ре, (1) +20) ЧЕ (| 
К с (7. 54) 代 入 , 则 


bn 
& (1) = (00) — ии (7.55) 


式 中 eCD 一 名 (人 十 下，a(1) 为 不 考虑 洗 流 时 差 作用 时 ,在 ! 时刻 的 平 尾 区 的 平均 下 洗 角 。 因 


т. = 





(7. 54) 
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此 , 洗 流 时 差 作用 引起 的 下 洗 角 变 化 为 
人 6 (0) — (1) -类 ( А | (7.56) 


да УВ У 
相应 的 尾 咽 处 的 迎 角 改 变量 为 : 





Да, 一 一 As 
产生 的 附加 升力 和 绕 飞 行 器 质心 的 附加 纵向 力矩 分 别 为 
AL =& ee 一 = МЕРУ Си Tel | 





“2 (7.57) 
АМ == АІ, • | 
引信 无 因 次 迎 角 变 化 率 = 地 ,代入 上 式 ,并 化 成 无 因 次 力矩 系数 形式 
с дЕ 一 5,1, 
АС, а ОА Е а 62. С 58) 
Е 
Е ЗЕ ой. 
Са 一 一 МАС т (7.59) 


С, 一 般 为 负 值 , 与 式 (7. 52) 比较 ,两 者 只 相差 一 个 因子 于 。 对 于 亚 声速 飞机 ,其 值 为 0. 4~ 

0. 6, 故 
Co 

其 作用 与 Cs 相当 ,起 阻尼 作用 ， 


7.6 害 第 拉 升 飞行 时 的 飞行 如 平衡 特性 


讨论 飞行 器 纵向 曲线 飞行 问题 时 ,通常 选择 定常 拉 升 运动 作为 典型 动作 。 所 谓 定常 拉 升 
运动 ,是 指 飞 行 玲 在 垂直 平面 内 以 等 速 V\ 等 a 和 等 9 作曲 线 运 动 , 即 是 垂直 平面 内 的 圆周 运 
动 ,如 图 7.15 所 示 。 显 然 这 种 运动 客观 上 是 不 存在 的 ,只 有 在 升力 L 与 重力 W 共 线 条 件 下 才 
能 实现 。 拉 升 运 动 的 初始 阶段 或 俯冲 运动 的 进入 阶段 近似 符合 上 述 条 件 。 但 是 ,人 们 仍 以 定 
常 拉 升 的 操纵 特性 来 稀 量 飞行 器 纵向 机 动能 力 。 

与 同 飞 行 高 度 .飞行 速度 的 定 直 平 飞 相 比 ,为 使 轨迹 上 弯 , 拉 升 运动 时 的 迎 角 要 相应 增加 
Aaj; 同 时 ,为 保持 飞行 器 拉 升 过 程 中 迎 角 不 变 , 飞 行 器 的 俯仰 角速度 9 必须 与 圆周 运动 角速度 
О 相等 。 而 Ла 和 4 的 大 小 均 与 法 向 过 载 增 量 An, 有 关 。 按 飞行 器 质心 动力 学 关系 

га, = ~ 


或 写成 
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а, = 8= (п, — 08 = Ап, 8 12 тени» 
又 按 运动 学 关系 / le 
Un 一 УП — Уч 7. | 
_ R/ 
两 式 相等 ,并 引入 无 因 次 9 一 亿 和 飞行 器 的 相对 密 у 


_2т н 
Ё и; Be" 





9 = ВС Ап, я (7. 60) й 
у ш" Ы 
L—W 1—1, АС 
пены = 人 
| АСС ТОКО" 


| 7.15 定常 拉 升 运动 
趟 (7.61) 中 的 C， 为 飞 和 м в 


度 作 定常 直线 飞行 时 的 升力 系数 。 从 上 两 式 可 见 ,Aa,g 均 与 Am 成 正比 。 拉 升 运动 中 选 定 的 
Ап, ХК, Ла 和 4 也 越 大 。 


7.6.1 升降 舵 偏转 变化 规律 


现在 考虑 飞行 器 从 定 直 平 飞 状态 转 入 以 一 定 过 载 作 定 直 拉 升 运动 的 情况 。 显 然 ,确定 实 
现 定 常 拉 升 运动 所 需 的 舵 偏 角 时 ,只 需 计算 相对 定 直 平 飞 状态 的 附加 量 , 以 平衡 拉 升 运动 引起 
的 附加 迎 角 Ac 和 角速度 4 产生 的 气动 力 和 力矩 。 运 动 参数 在 线性 变化 内 ,其 平衡 方程 的 无 因 
次 形式 可 表示 为 
Ст Да 十 С.д ЗЕ Crs. Дд, = ДС, | | 
_ (7.62) 
Cns Ла Сша + Св, А, = 0 


将 式 (7. 60) 和 式 (7.61) 代 入 上 式 ,可 解 得 


RD = Cu Е С.С. СС. ) | 


近似 地 取 Cs = 一 Cs АС, 二 一 Cisls 代 入 ,经 整理 后 ,有 
1 


2 1 ү 
= с ЕЕ Сы (1+9: о | SA (7.63) 
с ( в) 


1—36 /' 





当 上 式 可 以 略 去 Cu 和 Cu 时 , 则 简化 成 





— Ап, (7. 64) 
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7.6.2 НЕЕ 


衡量 定常 拉 升 运动 的 纵向 静 操 纵 性 好 坏 ,工程 上 用 改变 单位 法 向 过 载 所 需 升降 能 附加 偏 
角 作 为 评价 指标 ,俗称 每 g 舵 偏 角 ,反映 飞行 器 的 纵 回 机 动能 力 。 式 (7. 64) 对 过 载 Am Ж, 
即 得 
Ве оя 
в, Et) w 
дп, С" 95 
可 见 , 拉 升 运 动 的 静 操 纵 性 不 仅 与 飞行 器 纵向 定 速 静 稳定 性 密切 相关 ,还 与 其 纵向 阻尼 力 


矩 特性 有 关 ， 一 般 情况 下 ,正常 式 飞机 ca <0,C <0 和 Cs 二 0, 则 得 操纵 性 指标 每 g КИА 


(1.65) 


НР: <0, 即 拉 过 载 时 дл. МЕНЯЙ A8.<0, 符 合 正常 操 詹 要 求 。| 22 | 值 越 小 ,飞行 器 
山 动 性 越 高 。 因 此 减 小 飞行 器 的 尊 稳 定性 , 减 小 飞行 器 的 阻尼 力矩 ,降低 要 载 W/S ня яв 
能 操纵 效率 均 可 提高 飞行 器 机 动 性 。 当 然 ;过 i ,容易 引起 过 大 的 法 向 过 ЕЕ 
大 , 则 限制 了 飞行 器 的 机 动能 力 。 所 以 在 飞 Мо en 
变化 范围 。 | | 

另外 需要 提醒 一 下 ,每 8 能 仿 角 特性 不 仅 会 随 着 飞行 Ma 改变 ,还 会 随 着 飞行 高 度 而 变 


化 ,如 图 7.16 所 示 。 高 度 变化 的 影响 还 通过 公式 中 pn 反映 出 来 。 随 着 飞行 高 度 的 增加 ,密度 
ОВЛ, м >Я, КАЛЕ, 











0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 10 11 12 13 
Ма 


87.16 22 ман айв 


将 式 (7. 中 a 2 0, 得 出 此 时 飞行 器 的 重心 位 置 , 称 握 杆 机 动 
п. zs。 表示。 很 容易 得 出 
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Е ВЕНЫ 





ОС 
ИУ 
握 杆 机 动 点 的 物理 概念 从 稳定 性 角度 考虑 ， 
相当 于 升降 能 固定 在 原平 衡 状 态 下 ,飞行 器 受到 
与 Am 对 应 的 Aa Ма 干扰 作用 时 升力 增 量 的 作 
用 点 ,如 图 7.17 所 示 。 从 式 (7. 66) 上 也 可 看 出 ， 
由 于 Cs <<0, 握 杆 机 动 点 将 位 于 全 机 中 人 性 点 即 全 
机 焦点 的 后 面 。 在 一 定 Ma 下 ,中 性 点 与 飞行 高 
度 无 关 , 而 机 动 点 则 随 高 度 增 加 而 前 移 , 飞 行 高 
и, НЕА. _ или ， 握 杆 机 动 点 位 置 确定 
于 是 ， 每 g 舵 偏 角 式 (7. 65) 可 写成 男 一 种 表 
Жез. 


yA 
J 


Ти = ac 一 





29. _ в. и УК. 
дп, Сла, gS Са 45 


式 中 Ks 二 Xm 一 x。 , 称 握 杆 机 动 裕 量 ， 为 保证 飞行 句 有 良好 的 机 动 性 ,该 量 在 飞行 品质 规范 中 
有 具体 要 求 。 


(7.67) 





7.7 и 


Е \ ОБ + 舵 面 转轴 的 力矩 了 01. Т ПАР во» | 
р) ЕН ЛЕНИ) В ЛА Л ЕЛЕ ЈА, Н Н. 


表示 。 ЕН, ДЕНЕВ), ,为 了 保持 实现 定常 运动 所 需 的 舵 面 偏 角 , 需 通 
过 驾驶 员 对 驾驶 杆 施加 一 定 杆 力 ， ЖЕН ЧЕЛ. ВОВСЕ Л ВИЛ ЕЕВС — 
节 中 介绍 。 


7.7.1 ВЕЛ 


ВЕ Е Н. Жа НЕКА Ci. 来 表示 , 即 
Н, = В а$.с.Сь (7.68) 


式 中 S$。,ce 分 别 为 升降 能 转轴 后 面 的 面积 和 相应 的 平均 几何 弦 长 ( 见 图 7. 18). 


升降 舵 铵 链 力矩 系数 С.Т УЕ. о Ма. Re 有 关外 ,主要 随 a ,69. 和 调 
ени 而 变 ， ай } 升降 能 处 的 绕 流 复杂 ,干扰 因素 多 ,一 般 通过 吹风 试验 来 确定 。 工 程 
人 (7.69) 


__ дСь. дє 
Өр == а | 
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图 7.18 升降 舵 及 调整 片 的 几何 图 形 


式 中 Cu, 是 由 升降 舵 舵 面 翼 型 引起 的 ,一 般 飞行 器 采用 对 称 翼 型 , 故 Co。 0, ВЕН 
导数 С... СМС ВА, 

Аа. 6 ИЕН, ЖЕНЕ СН, ЕВЕ НЕБЕ а ЖЕ 5.с. ВЕ 
ШШК ЛЕКЕТКЕ, ВЕН АННА ЕЕ 
任 的 范围 ,为 此 需要 采取 措施 。 通 常 的 办 法 是 ,设法 通过 能 面 气动 设计 减 小 Cu 的 绝对 值 ,这 种 
方法 称 气动 补偿 ; 另 一 途径 是 采用 助力 器 系统 ,依靠 辅助 能 源 部 分 或 全 部 平衡 舱 面 产生 的 贸 链 
力矩 。 但 为 了 减少 助力 器 的 功率 ,适当 的 气动 补偿 仍然 需要 考虑 

1. 气动 补偿 | 

气动 补偿 的 关键 在 于 减 小 能 面 上 气动 力 合力 作用 点 到 铵 链 轴 之 间 的 距离 。 这 可 通过 改变 

| КЕННИ 
- 现 。 常 见 的 补偿 形式 有 以 下 几 种 ( 见 图 7. 19)。 
/| OD 移 轴 补 偿 。 它 是 属于 调整 能 面 转轴 位 


анж 天 片 。 置 的 补偿 形式 。 位 于 转轴 前 面 的 能 面 面 积 叫做 
2 < 一 и 补偿 面积 。 由 于 补偿 面积 上 气动 力 所 产 生 的 对 


а е 转轴 力矩 ,与 转轴 后 面 的 能 面 面 积 上 气动 力 所 

产生 的 力矩 方向 相反 ,因而 匀 链 力矩 减 小 ,如 

| Е 7. 18 所 示 。 但 转轴 的 移动 有 一 定 限 制 ,过 分 

E> 一 的 后 移 ,会 使 匀 链 力矩 系数 Cs。 和 Ci 变 号 , 造 

хан Бин 成 杆 力 与 杆 位 移 方向 相反 ,操纵 不 协调 。 这 种 
现象 称 为 过 补偿 ,在 设计 稻 面 时 应 尽量 避免 

@ 突 角 补偿 。 它 是 属于 改变 气动 合力 作 

用 点 的 补偿 形式 。 此 时 细 端 部 分 或 全 部 伸 至 匀 





元 ш, 
+ Һет Е А н Ы И 4 Д Ем АҺ = Е fy 
ЗИМЕ 边 轴 前 ,使 А50 2) а УУТЕЛН АХ Н| 1. МАМ АЕЛИК 


7.19 各 种 气动 补偿 形式 偏 角 大 时 易 使 突 角 部 分 气流 分 离 , 引 起 振动 。 
| @ 内 补偿 。 它 实质 上 相当 于 移 轴 补偿 ,只 
д Е ВВЕДИ Е МЕ НУР ,而 是 在 匀 链 轴 前 延伸 一 天 片 ,使 它 能 在 由 密封 布 隔 成 上 下 两 室 的 
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收 表 面 内 部 半 闭 室内 转动 。 辟 表面 上 下 A,B 处 压强 分 别传 至 半 闭 室 上 下 部 分 , 则 在 舌 片上 就 
”产生 额外 的 气动 力 ,使 能 面 (包括 舌 片 ) 的 气动 合力 作用 点 前 移 。 内 补偿 基本 上 不 破坏 剖面 气 
动 外 形 ,但 偏 角 受 半 闭 室 空间 限制 ,一 般 用 于 副 翼 补偿 。 

此 外 ,还 有 通过 头 部 修 形 、 后 缘 切 割 以 及 改变 局 部 外 形 使 气动 合力 作用 点 前 移 ;利用 联 丁 
机 构 使 舵 面 后 缘 附 翼 ( 或 附 片 ) 随 舵 面 偏转 而 反 向 偏转 ,从 而 使 气动 合力 作用 点 前 移 等 补偿 方 
式 。 但 这 些 补偿 方式 构造 复杂 ,容易 产生 振动 。 


2. ИН 
ЗЕ КН, ЕН ЕЛЕНА 
角 。 长 时 间 飞 行 时 ,即使 不 大 的 操纵 力也 会 使 驾驶 = 
员 感到 疲劳 。 为 此 ,操纵 面 后 缘 通 常 都 附 有 可 由 加 7, РЕМ 
驶 员 单独 操纵 的 调整 片 。 调 整 片 的 作用 就 是 使 镑 链 ) СЕ | ， 
力矩 为 零 或 说 是 配 平 丁力 ( 见 图 7. 20)。 相 对 来 说 ， ва —— 
调整 片 的 气动 特性 最 不 容易 测 准 。 按 飞行 品质 要 
求 ,调整 片 的 设计 应 能 保证 在 整个 使 用 飞行 包 线 内 图 7.20 调整 片 的 作用 
的 直线 飞行 中 ,可 以 配 平 或 基本 配 平 杆 力 。 
7.7.2 杆 力 特性 


驾驶 员 直 接 操 纵 的 升降 舵 操纵 系统 ,一 般 由 驾驶 杆 \ 传 动机 构 和 舵 面 三 部 分 组 成 ,其 作用 
原理 如 图 7.21 所 示 。 






_ №420 | 
| Г H<0 
p>0 6 
2 КЕНТАУ РО 8 | 
с о 
bl ”ab 46 8,20 


图 7,21 升降 能 操纵 系统 原理 图 Е 
当 驾 驶 杆 处 于 中 立 位 置 时 ,升降 舵 偏 角 和 =0, 驾 驶 杆 向 前 移动 , 则 舵 面 后 缘 问 下 偏转 ; 而 
驾驶 杆 向 后 移动 , 则 舵 面 后 缘 向 上 偏转 。 按 习惯 规定 ;丁力 向 前 (推力 ) 、 杆 位 移 前 移 为 正 , 相 应 
的 舵 面向 下 偏转 , 亦 为 正 ; 反 之 , 则 均 为 负 。 图 7. 21 所 示 的 情况 是 P.>0,qd。>0 和 0.>0。 
下 面 建立 驾驶 杆 力 与 匀 链 力矩 之 间 的 关系 。 设 升降 舵 操 纵 系统 处 于 葬 平 衡 状 态 ,根据 虚 
位 移 原理 ,系统 上 所 有 外 力 和 外 力矩 在 其 虚 位 移 上 所 作 的 虚 功 之 和 应 等 于 零 , 即 


Р.Аа. 二 Н.А, = 0 
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故 得 


р аа н, =— рв... С (7. 70) 


式 中 太一 名 7 称 升降 能 传动 比 。 其 值 决定 于 操纵 系统 的 几何 尺 十 和 传动 关系 。 


1. 松 杆 静 稳定 性 

首先 讨论 丁力 通过 调整 片 配 平 后 会 带 来 的 影响 。 此 时 由 于 铵 链 力矩 为 零 , 即 使 驾驶 员 松 
开 驾 驶 杆 也 不 会 影响 原来 平衡 飞行 状态 。 但 当 飞 行 器 受到 ла 干扰 时 ,尾翼 迎 角 随 之 增加 да, 
(1 一 e')Aa, 舱 面 上 产生 的 附加 匀 链 力矩 Н-да, 会 使 能 面 顺 着 气流 方向 浮动 ,引起 能 面向 
上 偏 角 ЖЖ ЛО. с, 7. 227. 


ee 
с С Аё.) СА Ао ) 


В 7.22 升降 舵 飘 浮 角 


从 图 7. 22 Бая, ЗЕЯ: 0. ЕВЕ ЈЕ, КУУ Ла, Е НВ ЛИН, МА 

当 两 者 大 小 相等 时 ,能 面 上 匀 链 力矩 重新 等 于 零 , 舵 面 停止 慰 浮 ,由 此 可 得 
ке, С С. 

ее, 
考虑 到 平衡 状态 下 ,上 式 中 导数 为 定 值 ,所 以 A6. 10cAa。 通 常 Ces<0, 故 Ai. 的 符号 由 Сы. 
ба. С,..<0 时 ,Ad.1<0, 即 迎 角 增 大 , 舵 面 后 缘 上 漂 ; C4。 之 0 В, д. (220, ОЙ ЯМ 4 
аа К. | 

显然 ,同样 外 界 扰动 下 ,与 握 杆 情况 相 比 ,由 于 扰动 引起 舵 面 球 浮 存在 , 松 杆 时 产生 的 附加 
气动 力 和 力 撼 会 有 所 不 同 。 其 附加 升力 系数 和 纵 四 力矩 系数 分 别 表示 为 

АС: = С, Да = CrAa 十 Co Ад. = 





Дд, ; =— Ла (7.71) 


ће, а 


с | 
le Е Св С -(1 е) м 


Һе. б 


АС, | = Сад ‚Да = фр Да ат Сла, ДО, | == 





ь | 
ре. а 


о Сы | 
С. — Сы, ча) Аа 


С, 
因此 , 松 杆 时 的 升力 系数 斜率 和 静 稳定 导数 为 





С | 
(1 -— =“) (7. 72) 
ре. д 


Са е Са > Св С 
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Са | 
Сыч = Са ДЕ Се, С " (1 — Е) (7 73) 
Һе. д 


“Ci; 通常 要 求 为 负 值 ,所 以 当 С, ОНА ВА, 


本 了 可 以 导出 本 时 内 征收 (5C 
ОС 
о ЭС. ° Аб баз Аб, | 
将 ЛО, КАКА, АС, ЖЕ 


(2) —__ ОЕ Сла, г С 
9Cr f 9Cr Са. Chie.s 














(7. 74) 








再 将 2 一. 一 z。 代 人 上 式 , 即 可 简化 得 





(е) =. — Tae (1.75) 


式 中 X。 称 为 全 机 松 杆 焦点 位 置 ， 常用 Х,ол, 2 ‚С. АР, Ш Cw! 大 
于 零 , 故 zut=zer<ze，, 即 松 杆 焦点 位 于 担 杆 焦点 前 面 , 松 杆 时 静 稳 定性 减少 。 

松 杆 不 仅 使 静 稳 定性 变化 ,同时 由 于 舵 面 球 浮 角 存在 ,改变 了 平 尾 弯 度 ,飞行 器 零 升 力 盾 
系数 也 要 发 生 改变 。 舵 面 对 浮 相当 于 平 尾 迎 角 改 变 nAd。1, 所 以 松 杆 时 平 尾 升力 线 斜率 可 表 
алд, ; 

да, 


с. 
СЕ 








о. ом |1- := CC (7.76) 


式 中 C 一 1 一 人 Сез ОНЕ Т, ВИР 1, 表 明 松 杆 时 , 平 尾 升力 系数 斜率 碱 小 


О 现 将 零 升力 矩 系数 式 (7. 16) 中 的 ССС, 1): 直接 代入 , 即 可 得 到 松 杆 时 零 升力 矩 系数 
Ce CG ЕАО аа 2 

很 明显 ,Co Си , 松 杆 时 零 升力 矩 系数 比 握 杆 时 的 小 。 

最 后 ,飞行 器 松 杆 时 的 全 机 纵向 力矩 系数 可 表示 为 
DEC (7.78) 

2、 定 直 平 飞 时 丁力 特性 

当 飞行 器 在 某 高 度 以 不 同 速度 作 定 直 平 飞 时 ,需要 同时 操纵 驾驶 杆 和 油门 杆 。 为 确定 定 
直 平 飞 所 需 驾 驶 杆 力 , 可 以 设想 从 某 一 定 直 平 飞 状态 ,其 飞行 速度 为 wi ,升力 系数 为 Cu ,升降 
能 偏 角 为 6. ,相应 的 杆 力 通过 调整 片 配 平 为 Pa 一 0。 现 在 来 确定 飞行 器 转 入 相 邻 的 另 一 定 直 
平 飞 状态 时 所 需 的 驾驶 杆 力 。 
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假设 通过 油门 杆 操纵 可 使 切 癌 力 始终 保持 平衡 , 故 可 删 去 切 向 力 平衡 方程 ;又 略 去 舵 面 偶 
转 本 身 对 升力 作用 的 影响 ， В 求 出 新 平衡 状态 所 需 的 能 
面 偏 角 。 不 计 Ma 影响 的 情况 为 
































\ 
和 0 
(7..79) 
AS =— 5 RE 
式 中 АС: = Ср Сл „Ад, =0.—0а. 
考虑 到 原平 衡 状态 Р. = 0 处 于 松 浮 状态 ,飞行 器 迎 角 增 量 可 表示 为 
о Ча 9e \ АС, 
д = (1 Е а = (人 елар (7. 80) 
相应 的 舵 面 上 的 贸 链 力 窍 系数 增 量 为 
АС,. = Ск. а, Да, 十 Cie ДО. 
将 式 (7.79) 和 式 (7. 80) 代 入 ,得 
e\AC ӘС, АС, 
Са | С, С Св. | де | _ 
Св, л Che.s 11-я) ыы 
Ср ә 0C | 
06 这) ac | аш 
由 此 可 求 得 相对 原平 衡 状态 的 杆 力 增 量 , 即 新 的 定 直 平 飞 状态 所 需 杆 力 为 
Р: =— р 2.05 Ce АС». =} «Че Се Е ) (С, 一 Су) | (7. 82) 
将 平 飞 条 件 C, 一 -5 SC 一 КАЕ, ЛАКЭ 
| ~ Cies/aCn) Ол | 
Р. Ва. с. Е) (1 5) =р, (5) (1 2) 0.88) 
或 写成 
3C vy 
р 
һе 08)0-8) пы 
式 中 Р; =hhScc, Мск БЕНО л ВНЕ, НЫ 





(олмани азна - 

式 (7.82) 一 式 (7.83) 清 楚 地 表明 , 定 直 平 飞 所 需 杆 力 与 飞行 器 的 松 杆 静 稳 定性 成 正比 。 
利用 这 些 公式 可 绘 出 相应 的 杆 力 变化 曲线 Р. = СС, ),Р.= У) Р. = Fo) , 均 称 为 杆 力 平 
衡 曲线 ,如 图 7. 23 所 示 ，。 
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(а) P=f (C2) (b) P=f (0) 


图 7.23 驾驶 杆 力 平衡 曲线 


图 7. 23 的 曲线 中 每 一 点 代表 着 飞行 器 的 一 个 定 直 平 飞 状态 。 对 于 具有 松 杆 静 稳定 性 的 
Ка. gs 过 zac1) ,为 了 实现 增加 升力 系数 ( 即 增加 迎 角 ) ,相应 地 减 小 平 飞速 度 的 定 直 平 飞 
状态 ,驾驶 员 所 需 操纵 杆 力 减 少 ,要 求 拉 杆 :相反 ,实现 升力 系数 减 小 , 平 飞速 度 增加 的 定 直 平 
飞 状态 ,驾驶 员 所 需 的 操纵 杆 力 增加 ,要 求 推 杆 。 这 种 操纵 方式 ,符合 驾驶 员 生 理 习 惯 ЕЯ 
操纵 。 对 于 松 杆 静 不 稳定 飞机 (ze>zef) ,情况 刚好 相反 , 增 升 减速 定 直 平 飞 时 ,要 求 驾驶 员 
推 杆 ; 减 升 增 速 定 直 平 飞 时 ,要 求 驾驶 员 拉 杆 。 此 时 飞行 器 处 于 反 操 纵 状态 ,一 般 是 不 允许 的 ， 
需 采 取 措 施 解决 。 

同样 ,这 里 讨论 的 实现 不 同 定常 平 飞 状态 所 需 杆 力 时 ， 仅仅 是 讨论 操纵 村 力 与 飞行 器 最 终 
平衡 状态 之 间 的 关系 ,没有 涉及 杆 力 变 化 后 的 整个 动态 反应 , 故 亦 属于 静 操纵 性 。 类 同 升降 胡 
舵 面 的 静 操 纵 性 能 ,这 里 引入 了 改变 单位 平衡 升力 系数 Ci 或 定 直 平 飞 速度 所 需 杆 力 ,来 衡量 








飞行 器 纵向 静 操 纵 性 好 坏 。 分 别 通过 对 式 (7, 82) 和 式 (7. 84) 求 导 , 即 得 相应 表达 式 
дР. : (ба ) Са 
3C — ЗСС 
аР, ЭС. 
с, 
ду дС, У 


工程 上 常 以 原 杆 力 配 平 的 平衡 状态 , 即 杆 力 平衡 曲线 上 Р, = 0 点 处 的 斜率 作为 杆 力 静 操 
纵 性 指标 。 将 该 点 的 状态 变量 代入 上 两 式 , 即 得 











Р aC 1 

一 一 一 р* и 7. 85 
| Р (55°), С; о 
дР ас 2 

ое __р* п\ 2 ‚ 86 
а А о 





从 上 式 可 清楚 地 看 出 , 杆 力 静 操纵 性 指标 与 飞行 器 纵向 松 杆 定 速 静 稳定 性 密切 相关 。 显 
然 具 有 松 杆 静 稳定 性 的 飞行 器 ， Е 


实现 增 升 减速 定 直 平 飞 时 (AC,>0， AV<0), 要 求 AP。<0, 即 驾 驶 员 要 拉杆 ， РА Ж 
НУ КЕ (АС, <0,ЛУ>0), Е Ж ДР, >20, ДЕА, Е ТЕ АКА 
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О | 航空 飞行 器 飞行 动力 学 


“但 对 于 松 杆 殉 不 稳定 的 飞行 器 ,情况 刚好 相反 , 增 升 减速 时 CAC 20, ДУ<0) ,要 求 AP,>0i 
减 升 增 速 时 (AC <0,ДУ20) ,要 求 AP.<0, 此 时 飞行 器 处 于 反 操纵 状态 。 

另外 , 杆 力 萝 操纵 性 指标 与 原平 衡 状态 参数 СЯ, 有关。 由 于 原平 衡 状态 (Ci ,V1 ) 是 
任意 选 定 的 ,因此 可 以 简单 地 说 飞行 器 杆 力 带 操 纵 性 指标 与 平衡 飞行 状态 有 关 。 对 具有 松 杆 
ВЕН ИВ РОВ ОДО: ， 值 也 减 小 。 这 说 明 在 不 同 杆 力 配 平 状态 ,其 
力 欧 操纵 指标 变化 会 很 大 。 因 此 ,在 飞行 器 设计 时 ,应 在 整个 平 飞速 度 范围 内 ,通过 调整 片 本 
平 村 力 , 按 上 述 指标 检查 丁力 的 静 操 纵 性 ,要 求 3 <0， 5 了 >0, 即 去 ,< 其 值 在 飞行 蝇 
质 规范 中 有 具体 规定 ， 


当然 ,这 两 个 杆 力 静 操 纵 性 指标 应 是 等 效 的 ,但 其 正人 负 号 刚好 相反 ， С: 0 








ТОЖИ АЯ СВЕЖАЯ Е, В еж, Ат ЕЗИК 


м 2а. о | 

这 里 还 需 提醒 另 一 个 问题 , 当 飞行 器 的 质心 位 于 松 杆 和 担 杆 中 性 点 之 间 ,飞行 器 定 直 平 飞 

操纵 时 ,由 于 工 。<z,, 舵 面 操纵 将 处 于 正常 操纵 状态 ;而 丁力 的 操纵 ,由 于 zs 之 zi1, 则 处 于 

反 操纵 状态 。 这 种 现象 谓 之 杆 舵 操纵 不 协调 ,必须 采取 措施 ,如 移动 重心 .气动 补偿 等 ,使 其 
协调 。 | 

在 计 及 Ma 影响 的 情况 下 ,纵向 力矩 系数 平衡 方程 应 为 

дС,„ ЈС 

| дМа oCr 

式 中 前 二 项 变化 应 满足 定 直 平 飞 条 件 , 即 式 (7. 22) 








“AM 十 元 ACT 十 Co Ад. = 0 (7. 87) 


























dC _ 9С, , 9Cn {dMa 
dCr n=1 дС; дМа | ЧС, м 
代入 式 (7. 87) ,可 得 出 平衡 状态 所 需 舵 偏 角 
dC, . 
A6. 三 一 ас, |. ас |с. (7. 88) 
仿照 前 面 的 处 理 过 程 ,可 得 到 类 似 式 (7. 84) 的 杆 力 表 达 式 
dC | ү: 
= Р: | == | 
Р, = Р: (42 К й) е 








式 中 人 Ses ) ЕЕЕ, БНО Р, = ХО ,如 图 7. 24 所 示 。 可 见 路 声速 


区 也 出 现 一 个 勺 形 。 
同样 取 原平 衡 状 态 处 的 杆 力 曲线 斜率 ,作为 静 操 纵 性 指标 , 即 
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ар. ____ рж аС, 2 Р 有 助力 器 
ау |. А АЕ). Е 


| НЫ 了 器 纵 问 松 ыы 


有 关 。 具 有 松 杆 定 载 兽 稳定 性 的 飞行 器 过 >0 


实现 加 速 平 飞 AV>0, 要 求 杆 力 AP,>0， НЕ 
减速 平 飞 AV<0, 要 求 杆 力 AP.<0, 即 拉杆 。 此 时 
飞行 器 处 于 正常 操纵 状态 。 对 于 松 杆 定 载 静 不 稳定 


飞行 名 ,全 | <0, 则 将 处 于 反 操纵 状态 。 跨 声 
速 时 出 现 反 操纵 ,就 属于 这 种 情况 ， 
3， 定 常 拉 升 时 丁力 特性 


飞行 器 从 定 直 平 飞 转 人 定常 拉 升 时 ,由 于 平 尾 迎 角 和 能 面 偏 角 的 变化 ,会 引起 杆 力 的 改 
变 。 此 时 平 尾 迎 角 的 变化 应 由 两 部 分 组 成 , 即 必 身 组 合体 迎 角 增 量 和 俯仰 角速度 q 


Да, = Да 11 | 本 = м = 2 к 
АС 


同样 考虑 到 原 定 直 平 飞 状态 杆 力 已 被 配 平 , 处 于 松 浮 状态 , 迎 角 增 量 可 表示 为 Ax 一 二 二， 

















图 7.24 НХ Me 影响 的 驾驶 杆 力 平衡 曲线 











而 ЛС, = Лл, Сы а= 0А. 代入 上 式 后 得 


кр 
Да, 二 一 | да + bh |з (7.91) 





Пот 
МЫ геа | а 


МЕТЕ ЕВЕ 77 000) 
| АС = Cn а, Ла, 十 С, Ад, 
将 да, 和 д0, 的 表达 式 代入 ,并 整理 得 


де 
е 
| Сл ут Аии и (7:92) 


оа) С.и а 


— 











式 中 
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(=) _ 26, _ Сы, Cr, 
aCr { р ӘС Ста. Сьв 








Сла, С.а Г 
Che.s Vk, 
分 别 为 松 杆 定 速 静 稳 定 导数 和 松 杆 纵 向 阻尼 导数 ;gq 是 动 压 。 
”最 终 ,定常 拉 升 运动 时 的 附加 杆 力 为 
et у (бе) +, (7.93) 


aCr М1 
式 中 P。 即 是 前 面 引出 的 升降 艇 杆 力 系数 。 
上 式 对 过 载 求 导 , 得 出 改变 单位 过 载 所 需 的 杆 力 , 众 称 每 g 杆 力 。 这 也 是 反映 飞行 项 机 
动能 力 的 一 项 静 操 纵 性 指标 。 
т) 62: 


ап, L 90, 71 Ёл 
可 见 , 拉 升 运动 的 杆 力 静 操纵 性 指标 不 仅 与 松 杆 定 速 静 稳 定性 有 关 , 还 与 松 杆 纵向 阻尼 导数 有 


ж. 一般 情 况 下 , (56) 和 (Cs) ВАТ, 520. НЗ An 之 0 时 ,需要 拉杆 ， 


AP.<<0. 这 符合 驾驶 员 操纵 习惯 ,处 于 正常 操纵 状态 。 同 样 由 于 飞行 器 相对 密度 系数 pa 存 
在 ,每 g 杆 力 特 性 将 随 飞行 速度 和 飞行 高 度 而 变化 。 
将 { 32 ] КАЯТ) ,并 令 和 一 0, 此 时 的 飞行 器 质心 位 置 , 称 为 松 杆 机 动 


点 ,用 符号 о ЕЛА о 


(Сао я Я = 











(7. 94) 





(СХ 
| р Hl 
由 于 (Cn)r< 0, 松 杆 机 动 点 位 置 zx, 将 在 松 杆 中 性 点 的 后 面 。 将 飞行 器 质心 与 松 杆 机 动 点 之 
间 的 距离 , 称 为 松 杆 机 动 裕 量 , 即 | 


(7. 95) 





Ха — Xnf 


Ки: = 1 — Xos 
再 将 式 (7.95) 代 回 式 (7. 94), 则 每 g 杆 力 指标 表示 更 为 简单 


р) (7.96) 


дп, 
上 式 清楚 地 表明 , 若 .。<z1, 即 质心 位 置 位 于 松 杆 机 动 点 之 前 , 则 “<0, 在 此 情况 下 ， 
拉杆 产生 正 过 载 增 量 , 推 杆 产 生 负 过 载 增 量 ,属于 正常 操纵 。 反 之 ,>z。 14, 质心 位 于 松 杆 
机 动 点 之 后 , 则 5*>0, 此 情况 下 拉杆 反而 产生 负 过 载 增 量 , 推 杆 产 生 正 过 载 增 量 , 出 现 反 操 


再 将 松 杆 中 性 点 式 (7.75) 代 入 式 (7. 94) ,并 考虑 到 握 杆 中 性 点 与 握 杆 机 动 点 之 间 的 关系 
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式 (7.66) ,可 以 得 到 松 杆 和 握 杆 机 动 点 之 间 的 关系 式 

















1 дє 

— 一 Са тд "ай А 

иа —— - 7. 97 
| Cie.s EE Vk 0 


一 般 情 况 下 , 松 杆 机 动 点 位 于 握 杆 机 动 点 之 前 , 即 т С 

这 里 也 需 说 明 一 点 , 当 飞 行 器 质心 位 于 松 杆 和 握 杆 机 动 点 之 间 时 ,由 于 х, Сс, НЫЕ 
动 的 舵 面 操纵 处 于 正常 状态 ;而 由 于 zs 之 zsf, 杆 力 的 操纵 则 处 于 反 操 纵 状态 , 即 杆 舵 操纵 不 
协调 , 亦 需 采取 措施 调整 。 


7.8 影响 飞行 器 纵 问 平 衡 . 静 稳 定 和 静 操 纵 的 其 他 因素 


动力 装置 对 纵向 平衡 和 稳定 性 的 影响 是 复杂 的 。 下 面 仅 对 推力 线 偏心 .螺旋桨 或 进 气 道 
口 处 的 法 回力 以 及 螺旋 桨 滑 流 和 尾 顺 流 对 纵 回 力矩 的 影响 作 简 要 介绍 。 

1. 推力 偏离 质心 | / 

假设 推力 线 偏离 质心 垂直 距离 为 zr, 并 规定 推力 线 位 于 质心 之 上 ,zr 之 0; 反 之 ,zt 过 0。 
由 图 7. 25 УЖ, ЛЕВ ЛЕМ 

| Mi == Тт | (7. 98) 
对 于 涡轮 螺 桨 发 动机 , 式 中 折算 推力 可 表示 为 
T= CroV:D: = BoS， 

式 中 Cr 为 螺 诈 桨 拉力 系数 :B=8Cr/r ЛАВА, Р ЛЖ ВИ Sr 为 桨 盘面 积 ， 
将 上 式 代 入 式 (7. 98) ,并 化 成 力矩 系数 形式 , 则 有 | 


CT =— BSrzr = Стотат (7. 99) 


式 中 Sr=S7/Syzr=zr/ce 
对 于 喷气 发 动机 , 式 (7. 98) 中 吐气 反作用 力 全 产生 的 纵 回 力矩 系数 类 似 地 可 表示 为 


Сат раа аа Ст 1 (7.100) 


А Сг=Т/45 为 喷气 发 动机 推力 系数 。 

2， 法 向 力作 用 | 

НТА ЯВИ БИЕН, ЛЕ ОТЕ ВОЛИН ат 通常 要 比 来 流 迎 
角 a 大 。 同 时 发 动机 对 气流 作用 经 桨 盘 或 进 气 口 后 气流 速度 发 生 改 变 。 其 产生 的 轴 向 力 了 
已 讨论 过 ;而 相应 的 法 回力 N7 ,将 对 质心 形成 纵 同 力矩 。 | 

对 于 涡轮 螺 桨 发 动机 ,速度 方向 改变 ,在 浆 盘 处 形成 的 法 向 力 如 图 7. 25(a) 所 示 。 对 飞行 
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亏 质 心 产生 的 纵 问 力矩 系数 为 











C, = = CS | (7. 101) 
式 中 螺旋 桨 法 向 力 系数 Сат = 二 Nr/qSr, 可 由 螺旋 奖 特 性 曲线 确定 ,Lr 二 lr/c 为 桨 盘 至 飞行 器 
质心 的 相对 距离 。 
对 迎 角 的 导数 为 
ee а ђ (т.102) 


РОСС, 法 回力 近似 作用 在 进 气 道 人 口 处 ,如 图 7.25(b) 所 示 。 用 动量 定理 可 得 
№; = т; У 51 т а; ^ то; 


对 质心 取 移 ,并 化 成 力矩 系数 形式 ,可 得 








2т;%1 去 | | 
(Сез 一 VS -一 20:5; [ 4 (7. 103) 
式 中 Ci 为 进 气 道 流量 系数 ;9;=Si/S 为 进 气 口 相对 面积 ;0 三 上 /ec 为 进 气 口 至 飞行 器 质心 的 相 
对 距离。 
对 迎 角 求 导 ,得 
一般 情况 下 ,sa 或" НХ, НЯНЮ ИННА 
稳定 性 起 不 利 作 用 。 






桨 盘面 | У 
| я 
| и © 4 

I 


(а) 涡轮 螺 桨 发 动机 





(b) 涡轮 喷气 发 动机 


图 7.25 动力 装置 的 推力 和 法 向 力 的 作用 
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3， 螺 旋 桨 滑 流 和 尾 喷 流 的 干扰 作用 


气流 经 过 螺旋 桨 后 ,获得 发 动机 供给 的 能 量 , 形 成 一 股 速度 大 于 飞行 速度 的 滑 流 。 当 这 股 
滑 流 流 过 必 身 和 平 尾 时 ,由 于 速 压 的 增加 ,这 些 部 件 原 有 的 气动 特性 都 会 发 生变 化 。 但 由 于 理 
论 估算 困难 , 常 通过 带动 力 模型 的 吹风 试验 加 以 确定 。 

喷气 发 动机 的 尾 喷 流 是 一 股 高 温 高 速 燃气 ,不 允许 直接 流 过 其 他 气动 部 件 ,以 免 烧 坏 结 
构 。 但 由 于 喷 流 气体 分 子 粘 性 和 扩散 作用 ,向 后 流动 时 边界 会 逐渐 扩大 ,由 此 吸引 周围 部 分 空 
气 , 形 成 所 谓 引 射 作 用 。 如 平 尾 处 于 引 射流 中 , 则 其 流 经 的 速度 大 小 和 方向 均 发 生变 化 ,引起 
附加 下 洗 , 给 纵向 力矩 带 来 影响 。 同 样 ,由 于 喷 流 作用 复杂 ,其 影响 主要 通过 试验 确定 。 


7.8.2 飞行 器 构 形变 化 的 影响 


的 各 类 空气 动力 装置 УЕ, НЕА В 
е Нез. 显然 ,每 一 种 装置 对 升力 和 纵向 力矩 都 有 独特 的 影响 。 这 里 不 
进行 深入 讨论 , 仅 对 常规 飞机 上 采用 的 一 种 后 缘 襟 翼 情 况 加 以 介绍 。 

常用 的 后 缘 襟 器 ,主要 用 于 改善 飞机 的 起 落 特性 ,可 以 分 为 后 退 和 非 后 退 两 类 。 前 者 随 襟 
翼 偏 转 还 沿 滑 轨 向 外 伸 出 , 增 大 了 机 可 平 面 投影 面积 和 局 部 弦 长 ; 后 者 在 偏转 时 基本 上 不 改变 
机 辟 平 面 投影 面积 和 局 部 弦 长 ( 见 图 2. 48) 。 

襟 经 偏转 的 效果 相当 于 弯 度 变化 , 按 线性 化 理论 ,对 于 非 后 退 襟 惨 并 不 改变 机 器 平 面 投影 
面积 ,因此 机 咽 升 力 线 斜率 及 焦点 位 置 都 不 受 襟 经 偏转 的 影响 ,但 阻力 则 随 襟 细 偏 转 而 增 大 ， 
机 可 零 升 迎 角 及 零 升力 符 也 有 变化 。 РЕВ, ыы 故 Cr ъ 0 

х. ЕЛЕ. 

З Д ВО ЕЕ ГО НВ, МЕ 7. 26 所 示 。 其 结果 使 尾 流 区 发 生 

变化 ,从 而 影响 平 尾 处 的 平均 下 洗 和 速度 阻 清 系 数 K,。 


0 ЗА 





(а) #9718 2 КИ 
图 7.26， 襟 要 偏转 引起 的 零 升 角 及 展 向 载荷 分 布 变化 | 
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显然 ,放下 襟 翼 引 起 的 气动 特性 变化 会 影响 飞机 纵向 平衡 特性 、 静 稳定 性 和 静 操 纵 性 。 
2. 减速 板 、 起 落架 | | 


放 起 落架 及 打开 减速 板 的 直接 影响 是 增加 阻力 ,同时 改变 飞机 的 纵向 力矩 。 此 外 ,减速 板 
АМ, 尾 迹 区 与 平 尾 \ 后 机 身 的 于 扰 作 用 ,可 能 引起 


= чь 
= 


?4 正 的 附加 纵向 力矩 ( 见 图 7.27 ) 。 飞 行 品质 规 
范 中 明确 规定 在 放 起 落架 及 打开 减速 板 的 过 
程 中 ,为 了 保持 原平 衡 状 态 ,不 应 有 过 大 的 杆 
к ^^” 力 变 化 和 产生 讨厌 的 拌 振 或 振荡 。 开 减速 板 
只 允许 产生 抬头 力 失 ,但 保持 原平 衡 状态 的 杆 
力 变化 也 不 得 超过 规定 范围 。 为 获得 放 起 落 





Е 7.27 开 减 速 板 引起 的 干扰 纵向 力矩 
架 及 开 减 速 板 的 气动 特性 ,最 好 依靠 风 洞 试验 ， 
_ 7.8.3 弹性 变形 的 影响 


到 目前 为 止 , 讨 论 的 都 是 刚性 飞行 器 气动 特性 。 实 际 结构 不 可 能 是 绝对 刚性 的 。 特 别 是 
近代 高 速 飞行 器 ,采用 薄 翼 、 细 长 机 身 的 气动 外 形 ,结构 刚度 相对 减 小 ,而 所 能 达到 的 速 压 较 
大 ,容易 产生 弹性 变形 。 这 种 变形 反 过 来 又 影响 飞行 器 的 气动 特性 。 研 究 弹 性 飞行 器 的 气动 
力 ,已 发 展 成 为 一 个 专门 的 学 科 , 属 于 气动 弹性 力学 的 一 个 组 成 部 分 。 

下 面 仅 以 后 机 身 静 弹性 弯曲 变形 为 例 , 讨 论 弹性 变形 带 来 的 影响 。 这 里 所 指 静 弹性 变形 
是 假定 结构 变形 始终 与 气动 力 合拍 , 即 弹性 力 与 气动 力 随时 处 于 平衡 状态 , 略 去 弹性 变形 的 惯 
性 和 阻尼 作用 。 | 

飞行 器 以 一 定 迎 角 飞行 时 ,在 平 尾 升力 作用 下 ,后 机 身 会 发 生 弯曲 ( 见 图 7. 28)。 后 机 身 
向 上 弯曲 时 ,相当 于 平 尾 向 下 转动 一 个 角度 ,从 而 使 平 尾 迎 角 减 小 了 Ло, ,可 表示 为 

Ла, =— КІ, (7. 105) 
式 中 K 为 机 身 弹性 弯曲 刚度 系数 。 





图 7.28 后 机 身 静 弹性 变形 引起 平 尾 升力 的 变化 
于 是 , 平 尾 处 的 净 迎 角 为 
o = а, + Ф, —Е— КГ, (7. 1062 
С. = С (ат + $, —€— KL.) (7. 107) 
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式 中 的 尾 机 升力 用 系数 表示 ,L, 一 ACu->pV:S,, 代 入 上 式 后 ,可 得 


С. = Сы. (аъ + $, — 6) (7. 108) 
式 中 % 二 1/(1 十 KkqSiCw.1) ,为 静 弹 性 变形 影响 因子 。 一 般 % 过 1。 很 明显 ,与 刚性 飞机 相 
比 , 平 尾 升力 减 小 了 , 随 着 动 压 9 增加 ,影响 会 很 严重 。 由 式 (7.17) 可 知 , 尾 经 效率 降低 引起 飞 
行 器 中 性 点 前 移 ,降低 了 静 稳 定性 。 其 移动 量 为 


和 _ 98 
дт, = Аъ 0 (1 5) (1.109) 


ТЕ 9.520 的 情况 下 , 则 式 (7. 107) Я 

Crt = Сы. Кат + $, —в— КГ.) + Со д. 
同样 式 中 工 , 用 系数 表示 式 得 
| Ога = Се. Саъ + ®, – е) + Сал, 0, (7. 110) 
可 见 ,升降 能 效率 Cs 同样 乘 以 弹性 变形 影响 因子 为, 故 使 操纵 效能 降低 ,影响 飞行 器 的 平 稀 
特性 和 静 操 纵 性 。 | 


7.8.4 大 迎 角 飞 行 和 地 面 效应 的 影响 


大 迎 角 飞 行 时 ,飞行 器 表面 出 现 气流 的 局 部 分 离 ,破坏 了 气动 力 的 线性 变化 。 这 时 焦点 的 
概念 也 不 适用 了 。 随 着 迎 角 继 续 增加 ,会 形成 诸如 前 体 脱落 涡 、 机 票 前 缘 涡 等 复杂 的 涡 系 , 接 
着 会 发 生 涡 破 碎 的 现象 。 气 流 分 离 的 位 置 、 涡 破碎 的 位 置 、 涡 系 间 的 干扰 和 涡 系 与 飞行 器 运动 
之 间 耦 合 等 因素 ,造成 了 非常 复杂 的 非 线性 气动 力 。 至 今 对 这 些 现象 出 现 机 理 的 认识 还 在 进 
一 步 探讨 中 。 | | 

但 为 了 提高 飞行 器 在 大 迎 角 下 的 升力 系数 ,现代 飞机 已 采用 了 边 条 经、 近 看 网 杰 等 气动 布 
局 ,利用 边 条 翼 或 近 耦 鸭 翼 产生 的 分 离 涡 , 形 成 对 基本 翼 的 有 利和 干扰, 达到 了 预期 目的 。 
图 7. 29 为 某 机 纵向 气动 力 特性 曲线 。 从 图 上 可 见 , 分 离 延 缓 ,临界 迎 角 和 Ci 提高 了 。 但 由 
于 尾 流 区 流 态 太 差 ,造成 飞机 的 纵向 静 稳 定 力矩 减 小 ,甚至 出 现 静 不 稳定 情况 ;阻尼 力矩 也 相 
应 减 小 , 舵 面 的 操纵 效率 大 大 下 降 。 目 前 采用 增 稳 控 制 器 ,提供 人 工 的 静 稳 定 力矩 ,阻尼 力矩 ; 
采用 推力 矢量 控制 技术 ,增强 纵向 操纵 效果 。 这 样 可 以 确保 飞机 能 在 大 迎 角 下 的 平衡 .稳定 和 
操纵 ,充分 利用 飞行 器 Cw 的 潜能 ,提高 机 动 性 和 敏捷 性 。 详 细 情 况 将 在 第 11 章 介绍 。 

飞机 起 落 过 程 中 ,有 短 时 间 的 接近 地 面 的 飞行 。 受 地 面 的 限制 ,其 绕 流 与 远离 地 面 飞行 有 
所 不 同 ,致使 飞机 平衡 和 稳定 性 发 生变 化 。 因 此 通常 将 起 落 状 态 作 为 主要 设计 状态 。 

地 面 存在 的 边界 条 件 的 主要 影响 是 减少 翼 身 组 合体 和 平 尾 的 下 洗 ,从 而 增 大 辟 身 组 合体 和 


平 尾 的 升力 系数 斜率 。 这 就 是 所 谓 地 面 效 应 。 由 于 复杂 外 形 的 涡 系 不 易 确切 描述 ,所 以 地 面 效 


应 往往 需 依 靠 吹风 实验 解决 。 实 验 结果 表明 ,地 面 效 应 只 在 离 地 面 半 个 机 辟 展 长 的 高 度 范围 内 
才 较 明显 , 故 只 在 起 落 阶 段 近 地 飞 行 时 加 以 考虑 。 地 面 效应 对 飞行 安全 有 重要 影响 ,不 容 忽视 。 
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从 讨论 飞行 器 纵向 稳定 性 和 操纵 性 中 可 知 ,质心 的 位 置 是 一 个 非常 重要 的 参数 。 实 际 飞 
行 过 程 中 ,装载 的 不 同 ,燃料 的 消耗, 弹药 的 投放 等 均 会 使 飞行 器 质心 位 置 发 生变 化 。 因 此 确 
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定 飞行 器 质心 变化 范围 ,以 满足 飞行 品质 (包括 稳定 性 和 操纵 性 ) 要 求 是 飞行 器 设计 中 的 关 鱼 
之 一 。 另 外 , 平 尾 作用 是 给 飞行 器 提供 稳定 和 操纵 所 必需 的 力矩 。 不 同 的 质心 位 置 , 所 需 提供 
的 力矩 是 不 同 的 。 因 此 确定 平 尾 面 积 的 大 小 和 布局 是 飞行 器 设计 中 的 又 一 关键 。 考 虑 到 平 尾 
面积 和 质心 位 置 的 关系 ,下 面 讨论 质心 变化 时 将 平 尾 面积 确定 结合 起 来 进行 。 

现代 飞行 器 ,特别 是 军用 飞机 ,为 提高 机 动 性 ,敏捷 性 , 常 采用 放宽 静 稳 定性 技术 , 即 飞行 器 
的 质心 位 置 设置 在 中 性 点 附近 ,甚至 中 性 点 之 后 ,飞行 器 将 处 于 静 稳定 性 很 差 , 其 至 静 不 稳定 的 
状态 。 此 时 的 质心 位 置 确定 原则 ,会 与 具有 静 稳 定 的 飞行 器 有 所 不 同 。 为 此 下 面 分 开 讨 论 之 。 


7.9.1 ЕЯ Ут 





这 里 的 常规 飞行 器 是 指 具 有 纵向 静 稳定 性 的 飞行 器 ,质心 位 于 全 机 中 性 点 之 前 。 实 现 定 

直 飞 行 时 ,由 于 舵 面 操纵 偏转 产生 的 升力 ,总 是 与 

迎 角 产生 的 升力 相反 ,全 机 的 升力 将 损失 一 部 分 ， 
如 图 7. 30 тух, Вр | 

Г. = Г(а) — [/(9.) (7. 111) 

此 时 纵向 力矩 处 于 平衡 状态 。 为 便于 讨论 质心 位 

置 与 平 尾 面积 之 间 的 关系 , 现 将 全 机 纵向 力矩 系数 

表示 式 (7. 15) 重 新 写成 翼 身 组 合体 和 平 尾 两 部 分 87.30 常规 飞机 定 直 飞行 时 作用 











产生 的 力矩 系数 之 和 的 形式 : | 在 机 上 的 升力 情况 
Cn = Со Е Сы [= 一 > С. оа (7. 112) 


С. wb 一 79 “Ъ 





ce- 


其 中 近似 认为 ssaw。 

1. 质心 后 限 

质心 位 置 向 后 移动 ,飞机 静 稳 定性 减 小 ,飞机 作 定 常 飞行 时 所 需 舵 偏 角 和 杆 力 减 小 。 但 大 
杆 力 过 小 ,飞机 将 变 得 太 灵 敏 ,驾驶 员 不 易 精 确 操纵 。 因 此 质心 后 限 将 由 稳定 性 最 低 要 求 而 
定 ,在 中 性 点 位 置 加 上 一 定 的 稳定 裕 量 。 为 此 将 不 同 平 尾 面积 与 中 性 点 位 置 之 间 的 关系 曲线 ， 

由 式 (7. 112) 对 迎 角 求 导 得 


РТ б 
6 Ор 28 


аав | 





де. "р, 91 ba 


на а (7.113) 


令 Cm 二 0, 此 时 飞机 质心 位 置 为 中 性 点 ,x。s = xz。。 又 引信 平 尾 焦点 至 经 身 焦点 之 间距 离 为 
人 i 一 lh 十 Tos 一 Towo， 于 是 可 得 需 用 的 平 尾 面 积 与 中 性 点 位 置 之 间 关系 式 
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9, С, wb 1 Хр 一 之 acwb 


о Е (7. 114) 


5 С __ Ew bn == CT 一 Xa. wh) 
(1 5" е, 
可 能 的 质心 范围 绘 出 的 稳定 边界 线 如 图 7. 31 所 示 。 在 此 


基础 上 加 上 最 小 的 稳定 裕 量 Az, ,以 保证 
飞机 良好 的 动态 特性 ,这 样 就 确定 了 飞机 
质心 的 后 限 (zss), 边 界线 。 
ИАС. 114) 可 以 清楚 地 看 出 ,边界 
о 的 位 置 与 翼 身 、 平 尾 的 升力 比 Ce ww /Ci 
| 有 关 , 它 将 决定 于 机 票 和 尾翼 的 几何 形 
状 ;此 外 还 与 局 部 下 洗 梯度 ae/aa 有 关 , 而 
ВЕТИВ ЕХ Ы ЕН, Е 


057 操纵 边界 


必需 的 一 ， 
最 小 必要 面积 0 
0 1 | 最 小 稳定 裕 


и 23 г. ва 





机 次 位 置 有 关 。 
-02 -01 0 01 02 03 2. 质心 前 限 
лам ЖОМЕА ЕТ, КИ Е Е 


| 加 ,飞机 实现 定常 飞行 时 所 需 舵 偏 角 和 杆 

图 7.31 常规 飞机 平 尾 面积 和 质心 位 置 关系 曲线 。“ 力 增加 。 过 大 的 杆 力 ,将 使 驾驶 员 操 纵 飞 

机 发 生 困难 ,因此 质心 前 限 由 操纵 性 要 求 

来 确定 , 尾 唤 能 在 整个 飞行 范围 内 有 足够 的 操纵 力矩 来 保证 飞机 纵向 平衡 。 为 此 必须 确定 临 

界 飞行 状态 , 即 要 求 操纵 力矩 最 大 时 的 飞机 构 形 。 不 同 平 尾 面积 与 质心 前 限 的 关系 曲线 ,又 称 

操纵 边界 。 

”由 力矩 平衡 条 件 , 即 Cv= 0, 可 得 尾 必 面积 和 质心 位 置 的 关系 式 

©, __ CL wb ,ee Ча. wb 二 CC. а Сет 


$ АС. Г С.а — Tac wb) 
УТРЕ, ЕКЕЛУ ЕЯ У, ВЕНА, ВЕЗЕ ВЕЕ ГУИ Т. 
作 , 即 


(7. 115) 





Орь СОЛ (7. 116) 
И ИЕА ВИСО АА, РОЖИ Г ВАЗЕ КУА, Crm 为 最 大 。 而 尾 
З Д УЕ ЛМ, (СО. ВАО. ПБ А УСУ Сс s)b 关 系 


5, = (CL wb пах (Teg) — Tac wo + Со. wh/ (CL пах (7.117) | 


5 Rk, (Cr.t) min bn 5 Кет АСЫБ 
由 上 式 可 绘 出 操纵 边界 线 , 仍 画 在 图 7.31 Е. 
从 图 7. 31 中 可 以 得 出 飞机 稳定 性 和 操纵 性 都 合适 的 质心 变化 范围 。 给 定 质心 范围 ,就 可 


决定 必需 的 最 小 平 尾 面积 ; 反 过 来 ,确定 了 平 尾 面积 ,也 就 给 出 相应 的 质心 变化 范围 。 
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7.9.2 ИВА т 


对 于 放宽 静 稳 定性 飞机 ,有 些 飞行 状态 下 飞机 将 是 静 不 稳定 的 ,质心 位 置 位 于 全 机 中 性 点 
之 后 。 此 时 实现 定常 飞行 , 舵 面 偏转 产生 的 升力 与 迎 角 产 生 的 升力 方向 是 一 致 的 ,全 机 升力 将 
是 两 者 之 和 ( 见 图 7. 32) , 即 | 

_ Г= (9+, . 

与 常规 飞机 相 比 ,在 同样 a 作 用 下 ,显然 放宽 静 稳 定性 飞机 产生 的 总 升力 增加 ,从 而 可 提 
高 飞机 的 机 动 性 。 如 要 求 产生 同样 的 全 机 升力 , 则 放宽 静 稳定 性 飞机 所 需 平 飞 迎 角 减 小 ,从 而 
可 减少 诱 阻 , 增 大 升 阻 比翼 载 的 减 小 可 以 减轻 结构 重量 等 。 故 目前 放宽 静 稳 定性 技术 在 和 军 
用 、 民 用 飞机 中 已 广泛 采用 ,详细 分 析 见 第 9 章 。 

采用 放宽 静 稳定 性 后 ,飞机 的 质心 前 限 边 界 类 同 常规 飞机 , 仍 由 操纵 性 要 求 来 确定 。 但 其 
质心 后 限 , 稳 定性 条 件 已 不 存在 , 故 也 由 平衡 所 需 操纵 力矩 来 定 。 此 时 取 尾 翼 最 大 操纵 力 
(Cu wu 并 分 别 取 放下 襟 翼 时 增 升 构 形 和 巡航 构 形 的 (Cu ) ых Са КАЗ СТ. 115) ,得 
出 尾 贾 面积 与 重心 位 置 (z. 。) 后 限 之 间 关 系 


(Cr eb i (Ze )ь — Хас, wb 十 Ст. w/ СС. Ра | 
О раа а А аана ЫА. АА НЫЕ Аа 7.118 
5 м ln Е ЕС) — Ха, нь | 


绘 出 的 质心 位 置 边界 图 如 图 7. 33 所 示 。 由 图 可 见 , 质 心 后 边界 先 由 巡航 飞行 状态 确定 
(S, 值 较 小 时 ) ,只 是 在 S, 值 较 大 时 , 才 由 增益 构 形 飞行 状态 确定 。 其 原因 是 Co Съ) 
的 作用 不 同 。 





可 能 的 质心 范围 
0.5 
0.4 
0.3 
ио 
0.2 
0.1 
V 
0 
—0.1 0 01 0.2 0.3 0.4 
ХХ у 
z 1 
图 7.32 放宽 静 稳定 性 飞机 定 直 飞行 时 图 7.33 放宽 静 稳 定性 飞机 平 尾 面积 
作用 在 机 上 的 升力 情况 。 | 和 质心 位 置 关系 曲线 
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7.9.3 影响 因素 讨论 


影响 飞行 器 的 静 稳 定性 和 静 操纵 性 的 因素 很 多 ,因此 由 稳定 性 和 操纵 性 确定 的 质心 变化 
范围 和 平 尾 面积 大 小 也 会 受到 其 他 一 些 因 素 的 影响 。 下 面 仅 对 起 重要 作用 的 影响 因素 进行 
ЯН. 

1. 动态 要 求 

为 保证 飞机 具有 一 定 的 改变 轨迹 倾角 或 迎 角 的 机 动能 力 ,根据 要 求 可 以 规定 一 个 最 小 全 
仰角 加 速度 g.。 为 此 ,在 俯仰 力矩 平衡 方程 中 式 (7. 112) 应 加 进 相关 旋转 惯性 项 тра. Нм 
推算 可 近似 得 出 ,质心 位 置 修正 量 为 


а 
Ах. = 2 | 9, | (7. 119) 
8 
ЕТЕР ;一 VT Гт, 
对 于 前 重心 位 置 ， 应 后 移 一 距离 ,为 
(т. а Е (7. 120) | 


而 对 于 后 重心 位 置 ,应 前 移 一 距离 ,为 
(Xo = С) Ат, | (7. 121) 
最 终 导致 飞机 质心 变化 范围 缩小 。 | 
2. Мо 影响 
М КМ НИЕ НН ЕН, 87 人 


Чат л 超声 эк ДЕ А Е Ну Н Я 3 4 


影响 质心 变化 范围 。 此 时 可 以 分 别 求 得 亚 声 速 和 超声 速 情 况 的 质心 范围 ,然后 取 其 重合 部 分 。 
通常 质心 后 限 由 亚 声 速 情况 确定 ;质心 前 了 由 得 ВН ЗВОНИ ИЕ. 

3. 推力 偏心 

推力 偏离 质心 位 置 ,将 产生 纵向 推力 力矩 Mr 二 Tz7 ,势必 影响 飞行 器 纵向 力矩 平衡 ,为 此 
尾 旨 提 供 的 操纵 力矩 也 应 相应 变化 。 若 发 动机 低位 安装 , 则 推力 引起 抬头 力矩 ;为 平衡 ,又 必 
须 有 一 低头 操纵 力矩 ,结果 导致 后 质心 位 置 前 移 


(тевдь = (лев), Ал, | (7. 122 ) 
Ах. = Tzr/mg | 
右 发 动机 置 于 高 位 , 则 产生 一 个 低头 推力 力矩 ,类 似 地 会 引起 前 质心 位 置 后 移 
(ze 一 (zi 十 Ar (7. 123) 


AXx.s =Ь— Tzr/mg 
4. МЕНА, КАЗАНИ 
前 三 点 飞机 起 飞 滑 跑 过 程 中 ,为 把 迎 角 增 大 到 离 地 迎 角 ,需要 进行 绕 主 起 落架 的 俯仰 旋转 
运动 , 谓 之 抬 前 轮 。 抬 前 轮 开 始 时 ,由 于 滑 跑 速度 不 大 ,为 了 保持 平衡 ,要 求 尾 恤 操纵 力矩 最 
大 ,相应 所 需 的 舵 偏 角 最 大 。 很 明显 ,质心 愈 靠 前 , 静 稳定 性 愈 大 ,所 需 舵 偏 角 愈 大 ,因此 在 确 
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定 了 质心 变化 范围 后 ,必须 检查 前 重心 位 置 是 否 满足 要 求 ， 
7.10 助力 此 操 纵 时 的 杆 力 特 性 


现代 高 速 飞 机 为 了 提高 纵向 操纵 效率 ,大 都 采用 全 动 平 尾 使 操纵 面积 增加 ,因而 驾驶 杆 力 
显著 增 大 ;另外 ,飞行 速度 和 飞行 高 度 范围 扩大 , 杆 力 特性 随 飞行 状态 变化 也 大 。 因 此 单纯 采 
用 气动 补偿 ,已 不 能 保证 整个 飞行 包 线 范围 内 满足 飞行 品质 要 求 ,而 出 现 不 协调 现象 ,甚至 路 
声速 区 出 现 反 操纵 现象 等 。 为 此 ,改善 高 速 飞 机 的 操纵 性 的 措施 之 一 就 是 采用 助力 器 系统 来 
操纵 能 面 ,而 驾驶 员 不 直接 操纵 舵 面 ,只 是 操纵 助力 器 分 油 活 门 。 


7.10.1 助力 器 操纵 系统 简介 


图 7. 34 为 其 机 的 助力 器 操纵 系统 结构 简 图 。 它 主要 击 液压 助力 器 ае с 调 ? 
Ч. у) 5 МИ РК Я ДХ Л 2 19) 18) То К, © > Ч ДН Ля. 何 机 构 、 期 整 片 效 
应 机 构 和 力 辟 调节 器 等 部 分 组 成 。 


闫 一 一 一 一 一 一 一 一 一 一 一 一 一 一 一 一 一 一 一 一 一 一 





| ВИН: АВР, НЕВЕЛИКИ, 
4-Е, ВА ,;6 #5 НЛ А ; 
7—5; 8—ЖНЛЯЖЕН 7) ;9—9,п. 传感器 及 放大 器 ;10 一 全 动 平 屁 
| Е 7.34 助力 器 操纵 系统 结构 简 图 
1. 液压 助力 器 
助力 器 的 功能 主要 是 带动 全 动 平 尾 偏转 ,其 工作 原理 如 图 7. 35 所 示 。 当 驾驶 杆 处 于 中 立 
位 置 ,与 驾驶 杆 相连 的 分 油 活塞 1 也 在 中 立 位 置 , 供 油管 路 2 和 回路 管 路 3 均 被 堵 死 , 平 尾 全 
角 为 零 , 如 图 7. 35(a) 所 示 。 如 果 驾 驶 员 向 前 推 驾驶 杆 , 分 油 活 塞 1 则 向 右 移动 ,高 压 油 进 入 
АЕ, М7. 35(b) 所 示 ,推动 活塞 4 也 向 右 移动 ,因而 带动 平 尾 向 下 偏转 ， 与 此 同时 ,活塞 4 
还 带动 分 油 活塞 的 外 壳 5 也 向 右 移动 。 当 活塞 4 的 移动 量 等 于 分 油 活塞 1 的 移动 量 时 , 供 油 
管 路 和 回 油管 路 又 重新 被 堵 死 ,于 是 平 尾 处 于 新 的 平衡 位 置 上 。 | 
МЕТА, УЕ ИА 4 两 边 的 液压 差 所 平衡 ,而 不 会 传 到 
驾驶 杆 上 去 , 故 把 这 种 助力 器 称 为 无 回力 或 不 可 着 助 力 器 。 驾 驶 员 只 需要 用 很 小 的 杆 力 去 扒 
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(а) 供 油管 路 和 回 油管 路 堵 死 (Б) 供 油管 路 和 回 油管 路 打开 


图 7.35 液压 助力 器 原理 图 

动 分 油 活塞 及 克服 传动 机 构 的 摩擦 力 即 可 。 

2. Зал 

由 于 采用 无 回力 助力 需 操 纵 , 驾 驶 杆 力 太 小 与 飞行 状态 关系 不 大 ,因此 蜀 驶 员 无 法 以 丁力 
的 大 小 来 感觉 飞行 状态 变化 和 掌握 操纵 量 , 这 同样 不 能 满足 对 操纵 性 的 要 求 。 

为 使 驾驶 员 能 够 感受 到 适当 的 杆 力 ,在 助力 操纵 系统 中 设置 人 感 元 件 ,模拟 人工 载荷 的 猴 
置 , 即 弹簧 载荷 机 构 , 如 图 7. 36(a) 所 示 。 当 驾驶 杆 前 后 移动 时 ,压缩 弹簧 ,驾驶 员 感 到 载荷 机 
构 的 反 力 ,其 大 小 与 杆 位 移 成 正比 ,可 表示 为 


4р. | | 
а= й. О (7. 124) 


式 中 аР./ 44, 称 为 载荷 机 构 的 杆 力 梯度 ,是 指 驾 驶 员 杆 力 随 杆 位 移 的 变化 率 。 显 然 ,dP./dd。 
大 ,说 明 同样 杆 位 移 下 所 需 杆 力 大 ,操纵 费劲 ;反之 dP。/dd。 小 , 则 所 需 杆 力 小 ,操纵 省 劲 。 为 
了 改善 操纵 性 能 ,小 位 移 时 应 使 杆 力 增加 快 一 些 , 便 于 驾驶 员 掌 握 杆 量 ;而 大 位 移 时 应 使 杆 力 
增加 缓和 一 些 , 以 减轻 驾驶 员 的 疲劳 。 故 载 答 机 构 常 用 几 组 刚度 不 同 的 弹 筑 组 成 ,以 实现 上 述 
”要 求 。 图 7. 36(b) 为 两 组 弹簧 组 成 的 载荷 机 械 特 性 曲线 。 
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и АГ ЯВ 
и I Ц Пра Еги и 
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(a) 结构 简 图 (b) 特性 曲线 





图 7.36 弹簧 载荷 机 构 及 其 特性 曲线 
3. 调整 片 效 应 机 构 
对 于 不 带 助 力 右 的 飞机 ,可 以 采用 调整 片 来 减 小 杆 力 , 其 至 减 至 零 后 作 松 杆 飞 行 。 对 于 装 
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ЗО К ЕН ЕВ 8, НОЕ В КЕННЕДИ а 
机 构 中 弹簧 的 压缩 状态 。 人 们 把 这 种 装置 称 为 调整 片 效应 机 构 。 其 工作 原理 如 图 7. 37 所 示 。 
载荷 机 构 “调整 片 效 应 机 构 
接 驾 驶 杆 8 P=0,Ax=0, AI=0 





Рэ-0, Ах=0, Al=0 


Р=0, Ах= А [50 





图 7.37 调整 片 效 应 机 构 原 理 图 


设 驾驶 员 用 力 向 后 拉杆 ,这 时 载荷 机 构 的 弹 答 被 压缩 了 Az。 如 果 驾 驶 员 接 着 按 动 驾驶 村 
手柄 上 的 专用 电 钮 , 则 调整 片 效 应 机 构 将 带动 载荷 机 构 向 右 移动 一 般 距离 Al。 当 ДГ Az 时 
弹簧 恢复 到 中 立 状态 ,于 是 驾驶 杆 在 新 的 位 置 上 杆 力 变 为 零 ,起 到 了 与 气动 调整 片 相同 的 
(ЕЯ. 
4. ВНЕ 
用 来 调节 力 臂 长 度 使 能 面 操纵 系统 传动 比 ВАК, Б.Н 
大 ,产生 同样 舵 偏 角 所 需 杆 位 移 减 小 ;反之 ,大 减 小 , 则 所 需 杆 位 移 增 大 。 传 动 比 上 的 大 小 与 力 
ВЕ ТЕВЕ 成 正比 ( 见 图 7. 34) 。 忆 的 大 小 可 以 根据 速 压 和 飞行 高 度 自动 地 调 
节 , 传 动 比 妈 也 随 之 变化 。 从 图 7. 34 上 还 可 看 出 , 当 工 作 臂 长 度 万 改 变 时 ,与 载荷 机 构 连 接 
的 那 段 辟 长 ( 称 为 载荷 辟 ) 的 长 度 hs 也 随 着 改变 ,其 结果 会 引起 载荷 机 构 特性 变化 。 这 些 变化 
均 可 达到 改善 杆 力 特性 的 目的 。 


7.10.2 助力 操纵 时 杆 力 特 性 


无 回力 助力 器 操纵 时 ,其 杆 力 式 (7. 124) 中 的 杆 位 移 4d. 可 通过 升降 能 操纵 系统 的 传动 比 
表示 , 即 d. 二 0./&., 代 入 杆 力 公式 后 ,可 写成 | 


Р, = — — • 0, (7.125) 


由 此 可 见 ,助力 操纵 飞机 的 丁力 特性 与 人 操纵 的 丁力 特性 式 (7. 70) 有 很 大 不 同 。 这 不 仅 
与 实现 不 同 定常 飞行 状态 所 需 的 舵 偏 角 有 关 , 还 与 操纵 系统 传动 比 和 载荷 机 构 的 杆 力 梯度 有 
关 。 助 力 操纵 系统 的 力 辟 调 节 器 正 是 通过 改变 .和 dP./dd。 来 改善 飞机 的 杆 力 特性 。 

1. 力 辟 调节 器 的 功能 г | 

图 7. 38 为 力 臂 调节 器 简 图 , 力 臂 调 节 器 的 壳 体 可 绕 固定 点 C 转动 ,过 体 上 节点 В 间接 与 
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芍 驶 杆 相 连 ,BC 二 4 二 常 值 。 活 动 臂 AD 可 以 根据 束 束 压 g( 或 V) 和 飞行 高 度 互信 号 的 输入 ,由 

电动 机 带动 相应 地 上 下 移动 ,工作 壁 户 和 载荷 臂 hs 长 度 随 之 改变 ,但 十 hs 二 AD= 常 值 。 下 
面 介 绍 其 具体 的 功能 。 

(1) 改变 传动 比 & 

一 > AP <--Ad， 由 图 7. 38 可 知 , 当 驾驶 员 推 杆 , 力 臂 调节 右上 В 

ВИА ”点 位 移 Ads ,其 大 小 应 与 杆 位 移 Ad。 成 正比 ;DD 点 位 

移 Adp ,其 大 小 应 与 舵 偏 角 дд. 成 正比 。 而 位 移 Ads 

和 Adp 之 间 的 关系 ,可 由 力 臂 调节 器 的 几何 关系 确 





ЖЕ, 
Ads № 
Adp Б 
| т 
4 КУ Р, = 人 = ай, (7. 126) 


图 7.38 力 辟 调节 器 原理 图 式 中 .为 比例 常数 。 此 式 表明 传动 比 尺 与 工作 臂 长 
ЖЕШ. ЛТА РЕ, ЈАТ А ЕЛ 
臂 工作 状态 Е АЛ ЕА Е, ДАРК СЕКА ЕН А. 
ДААД УВЕ ЕЕ, 0. 065 (?)/mm; 大 臂 工作 状态 时 ,大 ss 一 0. 125 (°) таш, 
两 者 比值 接近 2。 
(2) 改变 杆 力 梯度 dP./dd。 
а НЕ Ла, , НЕ А ЗЕК дал. ИНН яя 
В АЛЕН АРь ВЕ 5 Л APA。 设 弹簧 刚度 系数 为 开 , 则 


АРв == "а АР, == Кла, 


р Ь 
由 力 臂 调节 器 的 几何 关系 ,可 以 得 到 Лав Ads 的 关系 
Ad В Е.А 
考虑 到 杆 力 梯度 dP./dd. 应 与 B 点 处 力 нава ФР ва, 成 正比 ,于 是 可 得 
= ‘= кт = сой (7. 127) 


式 中 c,c: 均 为 比例 常数 。 此 式 表示 , 杆 力 梯度 dP。/dd。 与 载荷 辟 长 度 的 平方 成 正比 。 小 辟 工 
作 状 态 时 ,dP./dq, 值 增加 ;大 壁 工 作 状 态 时 ,dP./da. 值 减 小 ， 


ГУИН 74+ еу мме HA "HJ У г —Г Vv 


БОВ ТАН, (2) =5.39 N/mmi 大 臂 工作 状态 


н, (42) 一 1.79 N/ram。 两 者 之 比 接近 3。 注意 ,下 标 min 和 max 只 是 表示 对 应 小 展 和 
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大 臂 工作 状态 。 

(3) 出 现 引 动量 

当 操 纵 系统 舵 面 处 于 中 立 位 置 时 , 仅 在 力 臂 调 节 器 变 臂 过 程 中 引起 的 升降 舵 附加 偏 角 
A0. , 称 为 引 动量 。 当 处 于 小 辟 工 作 状态 时 , 引 动量 偏 角 上 偏 Al0.<0; 大 臂 工 作 状 态 时 , 引 动量 
偏 角 下 偏 Ab.>0, 如 图 7. 39 所 示 。 





图 7.39 力 臂 调节 器 变 臂 时 引起 的 舵 偏 量 


2. 定 直 平 飞 时 杆 力 Б" 
将 定 直 平 飞 所 需 的 升降 舵 偏 角 式 (7. 46) 代 和 人 式 (7. 125), 即 得 到 采用 助力 器 操纵 时 定 直 平 
飞 所 需 的 杆 力 。 相 应 的 静 操 纵 指 标 , 可 对 定 直 平 飞速 度 求 导 得 出 


2P; _ 1 dp. 9, 
зр = - Ча. 3 (7. 128) 


显然 ,升降 舵 偏 角 平衡 特性 随 飞行 状态 而 变 的 НТИ, ВСЕ В.М dP./dd. 的 
值 ,减少 杆 力 平衡 特性 随 飞行 状态 变化 的 影响 。 

另外 ,采用 助力 器 操纵 后 ,高 速 飞行 时 常用 小 辟 工 作 状态 ,此 时 引起 的 能 偏 角 引 动量 д, 
下 偏 ,刚好 可 以 减少 跨 声速 反 操 纵 所 需 舵 偏 角 ,使 丁力 平衡 曲线 的 勺 形变 缓 ,如 图 7. 24 中 虚线 
所 示 , 大 大 减轻 了 跨 声 速 区 反 操 纵 现 象 ,以 满足 飞行 品质 要 求 。 

3. 定常 拉 升 时 杆 力 

将 定常 拉 升 所 需 的 升降 舵 偏 角 式 (7. 64) 代 入 式 (7. 125) , 即 得 飞机 助力 操纵 时 拉 升 运动 所 
需 的 杆 力 。 同 样 对 过 载 的 求 导 , 静 操 纵 性 指标 每 g 丁力 可 表示 为 

ӘР, = 二 ЧР. 90. 


7. 129 
п. dd。 дп, М 
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每 р #46, /Әп, 随 飞行 状态 变化 较 大 。 图 7. 40 中 的 曲线 表示 某 机 36./am, оН 
的 变化 规律 。 一 般 情况 下 ,高 空 、. 低 速 作 机 动 飞行 时 所 需 的 舵 偏 角 , 比 低空 .高速 时 要 大 得 多 。 
随 之 ,每 g 杆 力 39P。/9n, 随 飞行 状态 变化 也 很 大 ,这 对 驾驶 员 操 纵 很 不 利 。 


06, hh \ H-15 km 


ЕЕЕ 一 一 一 一 一 一 





a 一 一 一 一 一 一 一 一 一 一 一 一 ， 


О 9489) 40900) аш. 
87.40 иона 

ЗИВ Е АИА Н ТИ л, ЕА 7. 40 中 虚线 所 示 规 律 变化 ,也 随 g 和 
Н 改变 , 则 在 同一 个 飞行 高 度 瑟 上, 高速 时 |96./9n, | 较 小 ,让 力 臂 调 广 器 处 于 小 臂 工 作 状 态 ， 
随 之 传动 比 &. 二 了 (hi) 减 小 ,丁力 梯度 аР./ dd 二 了 (h;) 增 大 ,以 保证 9P。/9n, 合适 的 大 小 ; 低 
速 时 |36./9n, | 较 大 , 力 臂 调 市 带 将 处 于 大 辟 工 作 状 态 ,k. 增 大 和 ар. /аа, 减 小 ,也 可 保证 合适 
的 9P。/am 但 。 如 以 同一 个 飞行 速度 飞行 , 则 高 空 时 |96./am, | 较 大 ,采用 大 辟 工 作 状 态 ;低空 
时 |36./am。| 较 小 ,用 小 臂 工 作 状态 ,同样 可 以 达到 合适 的 9P。/am。 值 的 效果 。 

纤 上 分 析 , 可 以 这 么 次 ,引入 了 可 变 臂 的 力 臂 调节 条 , 使 得 飞机 在 不 同 高 度 和 速度 作 同 样 
过 载 机 动 飞行 时 ,所 需 的 杆 力 大 小 变化 不 多 , 即 aP./am 变化 不 大 ,因而 改善 了 飞机 的 静 操 
纵 性 。 

近年 来 , 电 传 操纵 系统 已 广泛 采用 ,改善 飞机 的 静 操纵 性 措施 显得 更 有 效 , 也 较为 方便 ,如 
采用 随 飞行 状态 调 参 的 传动 比 机 构 、 引 入 人 感 系统 和 相应 的 反馈 信号 等 ;但 这 又 会 向 来 一 些 新 
的 项 操纵 问题 ,如 杆 舵 不 协调 等 。 详 细 内 容 见 第 9,10 章 或 飞行 器 操纵 系统 专著 。 


复习 思考 题 


7.1 何谓 飞行 器 的 全 机 焦点 (气动 中 心 )? 分 析 影响 焦点 位 置 :的 主要 因素 ， 
О ТАЕНЕ ВЕ 
7. 3 说明 飞行 器 在 路 声速 区 飞行 时 出 现 “自动 俯冲 ”现象 的 物理 原因 。 


7.4 在 风 洞 中 测 得 东 机 纵 回 力矩 参数 与 迎 角 成 线性 关系 , 且 测 得 = ГЫ, С = 


0.005;@ = 6 时 ,Cy 二 0.025, ВЯ С, = 3. 5 1/rad, 试 确定 该 机 的 更 稳定 导数 9C, /3C， 。 
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又 如 只 改变 飞机 的 质心 位 置 , 测 得 三 4 时 ,Co 三 0.025。 试 求 质心 的 相对 移动 

7.5 从 概念 上 说 明 Cu 和 Cn 有 何 区 别 及 其 产生 的 原因 。 

7.6 说 明 2. 和 ze 的 物理 信义 。 ПИВА 者 之 间 ， воины 
有 何 影响 ? : | | - 

7.7 ЖИМ 56 900 N,S=25 mtyc= 4,1,1. Сы. 12, Са = —0.66,6,==— 
1.53,С, = —0. 36。 试 求 该 机 在 Н=10 000 т, Ма =1. 5 状态 下 的 36./9n, 值 ,以 及 Am =4 
时 舵 偏 角 增 量 A6. 的 大 小 。 

7.8 在 7.7 题 中 ,如 采 已 知 全 动 平 尾 最 大 偏 角 66 二 一 12 ,以 及 定常 平 飞 时 的 配 平 仿 
Я д.. = —1. 48 , 试 求 在 该 飞行 状态 下 飞机 作 定 常 曲线 飞行 时 可 能 达到 的 最 大 过 载 nw。 

7.9 设 某 机 由 某 一 定 直 平 飞 状态 转 至 另 一 定 直 平 飞 状态 , 迎 角 增加 З. 已 知 Cs = 
—1.15,С, = —0. 86,С,..=—0. 105,С,. = — 0. 16,С,..= — 0. 052 ,9е/да=0.45, АЖ 
态 杆 力 已 配 平 ,为 在 新 状态 下 重新 配 平 丁力, 应 使 调整 片 偏 角 改变 多 少 ? 

7.10 证 明 当 平衡 飞行 状态 保持 不 变 , 而 飞机 质心 回 后 移动 距离 时 ,为 保持 平衡 所 增加 


的 驾驶 杆 力 为 AP. 一 了 ; 8, Сы. 


7.11 ИСТОЧНЕ НОЕ, ЗРЕНИЯ? 对 拉 升 运动 的 丁力 
特性 又 有 什么 影响 ? 
7.12 分 别 说 明确 定常 规 飞 行 器 和 放宽 蒋 稳 定性 飞行 器 质心 位 置 范围 的 原则 ， 
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第 7 章 讨论 了 飞行 器 的 纵向 力 答 特性 及 对 称 飞行 的 平衡 、 静 稳定 和 静 操 纵 问 题 。 然 而 , 实 

际 飞行 过 程 中 ,还 可 能 出 现 非 对 称 的 运动 ,习惯 上 称 
х, 为 横 侧 运动 。 它 包括 飞行 器 质心 的 侧 问 移动 , 谓 之 侧 
10 ЖИМ Оль, Оз 轴 的 滚 转 和 偏 航 转动 运动 ,如 
图 8. 1 所 示 。 这 类 运动 可 能 是 由 于 外 界 非 对 称 干扰 
引起 的 ,也 可 能 是 由 于 驾驶 员 操 纵 副 辟 .方向 舵 等 操 
纵 机 构 ,引起 构 形 不 对 称 造成 的 。 

飞行 中 出 现 横 侧 运动 时 ,自然 会 改变 原来 对 称 飞 
行 中 全 机 的 压强 分 布 ,气动 力 和 力矩 会 产生 相应 的 变 
化 。 如 果 横 侧 运动 参数 量 值 较 小 ,根据 第 6 章 中 介绍 
的 小 扰动 理论 ,可 以 近似 认为 在 给 定 纵向 运动 参数 的 
情况 下 , 横 侧 运动 基本 上 不 影响 纵向 力 和 力矩 ,而 只 
图 8.1 机 体 轴 系 中 表示 的 横 侧 参数 ”是 引起 与 横 侧 运动 参数 成 正比 的 侧 力 C、 滚 转 力矩 二 
和 偏 航 力矩 N。 一 般 情况 下 , 横 航 向 气动 力 和 力矩 





是 状态 变量 和 操纵 变量 的 函数 ,表示 为 
С = С(Ма,В,р,т,б, ‚ду. ) | 
L = L(Ma,B, prs, ,6.) | (8. 1) 
№ = № Ма ,В,рьг,д. ,0, „ду х; 
式 中 Ма 为 马赫 数 ;6, АЗИН 50, 为 方向 能 偏 角 ;07, 为 推力 矢量 航向 偏 角 。 当 这 些 变 量 较 
小 时 ,上 式 可 用 近似 的 线性 关系 表示 , 即 
С = С. ВС, p+iC,* "С, +9. + Сь, * or 
П В с вре ОТ 20, (8.2) 
№ = №. В+ М, р+М№, + М, +0, № +N «Or 
式 中 各 力 和 力矩 导数 均 为 Ma 和 飞行 器 外 形 的 函数 。 当 然 ,对 于 大 机 动 飞行 时 ,还 应 与 飞行 迎 
角 a 有 关 。 
实际 飞行 中 ,上 述 任 一 参数 的 改变 ,往往 会 引起 所 有 横 侧 向 运动 参数 的 变化 ; 换 名 话说, 飞 
行 器 的 侧 滑 、 滚 转 和 偏 航运 动 之 间 耦 合 紧密 ,为 此 横 侧 向 运动 必须 综合 考虑 ,与 纵向 相 比 要 复 
来 些 。 本 章 将 首先 介绍 作用 在 飞行 器 上 的 横 航 向 气动 力矩 及 其 影响 因素 ;然后 讨论 横 航向 的 
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静 稳 定性 ;最 后 讨论 定 直 便 滑 运 动 .正常 盘旋 和 稳定 滚 转 时 的 平衡 和 静 操纵 性 。 
上 述 所 述 内 容 是 针对 面 对 称 飞行 器 而 言 的。 对 于 轴 对 称 构 形 的 飞行 器 ,相对 来 说 要 简单 


些 。 此 时 飞行 器 上 产生 的 偏 航 力矩 ,其 机 理 与 俯仰 力矩 完全 一 样 。 另 外 , 某 些 参数 不 会 影响 滚 


转 力矩 ,如 方向 舵 偏 角 д, 、 偏 航 角速度 -等 ,因此 在 后 续 章 节 中 不 另行 介绍 了 。 但 对 于 鸭 式 加 
对 称 外形 , 由 于 出 现 洗 流 不 对 称 引 起 的 所 谓 斜 吹 力矩 ,将 在 8.4 节 单 独 介绍 。 


8.1 МЕА 


侧 滑 角 В ЕН Ка АО ЖЕ, К Е НЫЕ ЛЖ, 201 
横 .航向 静 稳 定 力矩 随 8 的 变化 规律 ,可 以 通过 吹风 实验 得 出 ,或 者 采用 工程 估算 求 得 。 下 面 
将 简要 介绍 其 估算 方法 。 


8.1.1 静 稳 定 力矩 的 组 成 


全 机 的 横 Аа ле ЯН, ,可 以 通过 各 部 件 产生 的 力矩 之 和 来 表示 。 其 侧 力 和 偶 航 力矩 
НЕЕ, ЛНУ НЕЕ АЕ, 

1. М7 

飞行 器 以 某 迎 角 a 作 侧 滑 飞 行 时 ， 机 要 两 仙 绕 流 不 对 称 , 会 产生 横 航 向 力 挎 。 相 对 来 说 ， 
侧 滑 引起 的 偏 航 力 抢 较 小 ;而 滚 转 力矩 则 较 大 , 它 主 要 通过 机 可 平 面 形 状 ` 上 反 角 起 作用 。 
ОНЯ ХЕ | 

АНА НЕН Я К, Д 8. 2 所 示 。 这 时 ， 14 НБ, 左 


ТОЛНА , 左 半 翼 后 掠 角 增 大 为 (X 十 外 , 右 半 器 后 掠 角 则 减 小 为 (X 一 8)。 显 然 ,左右 两 
渗 的 绕 流 将 不 尽 相同 。 略 去 中 间 和 婴 端 效应 ,根据 无 限 斜 置 机 器 理论 ,作用 于 机 姻 上 的 气动 力 
是 由 垂直 于 焦 线 的 局 部 速度 和 垂直 焦 线 剖面 的 局 部 迎 角 决 定 的 。 


у 
ХВ 
Veos (х В) 





А-А В-В 
о, 7 Р, | у, Qn 
V'=Veos (х+В) V=Veos (х В) 


图 8.2 АЕНА ЕАО Е 
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由 图 8. 2 可 见 , 任 取 对 称 的 垂直 于 焦 线 的 左右 两 个 微 元 剖面 A-A 和 B-B, 其 相应 的 局 
部 速度 和 局 部 迎 角 , 分 别 以 下 标 К М Г 表示 右 半 必 和 左 半 必 ,可 写成 


二 | ү а 
Үр = Мсоѕ (Х— В, ар = агсіап — А 
| р Ув соѕ ив 








У, = Усоз (+В), .a = arctan Va > | 
У со (ХВ) 


ий У, =У cos psin а^Уа, у= Е РН ЕЕ. 

由 此 可 知 作用 在 左右 两 个 对 称 微 元 剖面 上 的 升力 是 不 同 的 ,当然 阻力 也 不 相同 。 以 A у 
表示 微 元 剖面 的 宽度 ,c, 为 剖面 的 弦 长 ,相应 的 剖面 升力 系数 斜率 为 Cu , 则 左右 微 元 升力 差 
值 便 可 表示 成 

AL, 一 Cr ycy AY (арфа — 19.) = Cr yagcyAy * [соз (Х— В) — соѕ (Х+В)] = 
2С. уадс,Лу * sin Хэш В 
(8.4) 
АЕ ТААСИ ВАО НИ ТН 25, 即 Cr = С, усоз Х.с с,/соѕ Х 和 
Ду= Лу cos X。 代 入 上 式 后 ,得 





AL, = 2Сьад * ds * tan XsinB (8.5) 
式 中 ds = cdy。 | 
升力 差 值 所 引起 的 绕 Он Л, АСИ М 
|, • Е 
As 25 4 一 一 709.48; tan ү (8.6) 


Зу. 58. ys .近似 为 半 机 桔 面 心 到 对 称 面 的 距离 НАУМ, 初步 估算 时 可 取 


е О ЗО 
ус = 0.36 (= 1) 

由 上 式 可 见 , 正 侧 滑 时 产生 负 的 滚 转 力矩 , 且 显 示 出 C, 和 XX 这 两 个 主要 影响 的 因素 。X=0 
НЕ ВЕН Л AC, ,=0;Cr=0 时 ,即使 侧 滑 改变 了 左右 两 半 翼 的 局 部 速度 ,也 只 可 
能 影响 零 升 阻力 ,不 会 产生 绕 Ozm 轴 滚 转 力矩 ,AC, ,也 应 等 于 零 。 在 近似 处 理 时 , 侧 滑 引起 零 
升 阻力 一 般 也 忽略 不 计 。 

单位 侧 滑 角 引 起 的 滚 转 力矩 系数 可 由 式 (8. 6) 对 8 求 导 得 出 , 称 为 滚 转 力矩 的 侧 滑 导 数 ， 
表示 为 


Св у =Ь— >С, лап ү (8.7) 


РИН о: НН Л ЗЕ, 27 86 Oz, 轴 的 偏 航 力矩 ,其 相应 的 侧 滑 导 数 


Са x 大 致 与 Citan х 成 正比 , 且 为 正 值 ,与 Cpy 相 比 很 小 ;而 侧 力 的 侧 滑 导数 Cs ,一 般 可 以 略 去 。 
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(3) ЗЕ 

对 于 无 后 掠 直 边 机 辟 ,在 一 定 迎 角 (Cz 夭 0) 的 情况 下 侧 滑 时 ,迎风 一 侧 的 侧 缘起 了 “前 缘 ” 
作用 ,整个 机 辟 的 自由 涡 顺 气流 方向 偏 笠 ,对 机 性 绕 流 的 诱导 作用 ,使 机 可 表面 产生 附加 的 压 
强 分 布 ,如 图 8.4 所 示 。 
| АНХ, ‚ЖЕ ВУ А К 
Е РЕЗИН, МЕЕ Е. 
在 初步 近似 估算 时 ,可 从 风 洞 吹风 结果 整理 出 经 验 
公式 ,其 相应 的 侧 滑 导数 为 





Ани. 
бо ЗРЕНИЕ, Пенн А Ем 
К ОУ 
Н 8.4 网 滑 中 直 边 机 要 表示 的 附加 压强 分 布 大 减弱 ,可 以 不 计 。 


综合 上 述 各 因素 ,由 单独 机 辟 产 生 的 侧 滑 导数 





可 归纳 为 


人 
Саъ = Сало Св + С, (8. 13) 
Соте С 

2. 机 身 部 分 | | | 

О 单独 机 身 作 用 。 近 代 飞 行 顺 的 机 映 接 近 旋 成 体 , 因 此 单独 机 号 因 侧 滑 而 引起 的 气动 力 
和 力矩 与 迎 角 引起 的 气动 力 和 力矩 处 理 方法 完全 一 样 ,可 从 Cu 和 Cs 换算 出 Cop。 和 Ca， 
只 要 将 参考 长 度 c 换 成 5 即 可 。 此 时 ,只 要 飞行 器 质心 位 于 机 身 纵 轴 ,Cs ,就 等 于 零 。 

ЖК, Саъ; Со. | 

О #9 ТЕН. ЗА Р.Я В, ХРОН РЕН 
用 ,引起 附加 气动 力 和 力矩 。 这 种 干扰 影响 有 时 会 比较 显著 ， 主要 取决 于 机 器 相对 机 身 的 位 
置 ,以 及 机 身 直 径 与 翼 展 的 比值 。 

图 8. 5 为 右 侧 滑 情况 ,来 流速 度 垂直 于 对 称 面 的 侧 癌 分 量 Vsin В; 由 于 机 身 存 在 , 当 横向 
流 经 时 ,会 导致 机 辟 沿 展 向 的 局 部 迎 角 发 生 反对 称 的 变化 。 对 于 上 单 翼 ( 见 图 8.5(a)) 的 情 
ЕЯ Лар >20, ЕЕ Ла <0, 从 而 产生 附加 的 负 滚 转 力 矩 ; 下 单 恬 ( 见 图 8.5(b)) 的 情况 

刚好 相反 ;对 于 中 单 翼 基本 上 无 干扰 。 

由 此 可 得 出 ,性 映 干扰 引起 的 滚 转 力矩 的 侧 滑 导 数 , 上 单 愤 时 应 ЛС 过 0, 下 单 茵 时 应 
ACis 之 0。 但 因 机 身 占 去 一 部 分 机 咽 面 积 , 故 咽 身 组 合体 的 侧 滑 导 数 要 比 单独 机 权 的 要 小 些 ， 
取决 于 机 身 直径 与 经 展 比 ,如 图 8. 6 所 示 。 
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Я— Ш, НЕ ОЗЕН ЕТЕ АН, А АО Яр, Н 7 К ЧЕН 
点 后 移 , ПАУЗЕ АЕ АУЕ, НЕ АВЕ РАИ ЈЕ У AC,e。 








Ла 
Ў 
у $) 
0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 12 
(а) ЕЕ тя | а 
8.5 ЛЕНЕЕТИЕННЕНО и 8.6 ИВАЖБЕНИЕС, НЫ 


综合 上 述 各 因素 ,由 机 身 产生 的 侧 滑 导 数 可 归纳 为 
О 
Съ = АС (8.14) 
Cg.b = Се + АС, 
3. =АЕЯҢЛ 
与 平 尾 类 做, 垂 尾 也 位 于 后 机 喘 部 位 ,所 处 的 流 
场 会 受到 性 身 组 合作 用 的 影响 、 图 8. 7 为 右 侧 滑 时 
垂 属 处 的 流动 状态 。 其 平均 流速 的 大 小 ,这 里 近似 认 
为 与 平 尾 处 相同 , 故 
Va = ие. И, * би = Ёа (8.15) . 
式 中 ,为 速度 阻 滞 系 数 ;下 标 vt 表示 垂 尾 。 
平均 流速 的 方向 受 导 身 组 合体 涡 系 影响 ,将 有 侧 
俩 ,用 侧 洗 角 表示。 其 值 由 侧 洗 速度 Vs 与 Vu 之 





比 , 即 оу, /Vw 近似 确定 ,并 规定 V 沿 Оу 轴 正 方 
向 时 ,c 为 正 值 。 垂 尾 处 的 侧 滑 角 为 | жЕр“ 
Be = В—с (8. 16) 


НИ 8. 7 可 见 , 此 时 的 c<0, 故 加 大 了 垂 尾 处 的 Н 
Ш „28. ЕАУ сЗ ЕМИ, Еа 7 МЯНЕЕЛНЯИИЯ 
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右 侧 滑 飞行 时 ,作用 在 垂 尾 的 横 航向 力矩 可 表示 为 = 
ее Саа МС 
其 中 Cu 为 作用 在 垂 尾 上 的 侧 向 力 , 可 表示 为 
Се = д5 „С. = Ё.05. Са « * Ва (8.18) 
式 中 hl, 分别 为 垂 尾 面 心 沿 Ozs, 轴 和 垂直 其 方向 量 得 的 飞行 器 质心 距离 ;Cs == (9C./98) 
为 顺 气流 方向 的 垂 尾 侧 力 系 数 斜 率 ; S, 为 垂 尾 面积 。 | 
将 上 述 横 航 向 力矩 除 以 gS65, 化 成 力矩 系数 形式 为 























L 00 бий 
е8 VY Е ео ИЯ | 
Е vt gSb Са. | jae (8 19) 
Са Е А. = А.С (1 9 В (8. 20) 
式 中 A, 二 Swiw/52 ЕНА К. БАХО, ЕН 
SO 5. 99:5. 
С в, [38] (1 9 ) 10у. | 
И 
Си = (58) (1-58). 5 (8. 21) 
дС, _ 96 
Cag = 一 khAv| РТА (1 эВ) 


18 Ж (9С, /9В) „< 0, ВХ С.в “< Си. „< 0, Св. и->0. 
Е 818,8 УЕ АУ НЧИ СЭУ ЕВ ЦЗЕ 5 1, УХ 
Сев = С.в. tt Св 4 Савм 
Св = Сан + АСв - Св. (8. 22) 
С.р = С.в + Саръ + См 
З.Т ИСЗ, 60°, = 一 2 ) 的 各 主要 部 件 侧 滑 导数 值 。 
#81 某 机 各 主要 部 件 的 侧 滑 导 数 (&= 8 ,Ma= 0.6) | 


а Св. 


— 0. 010 89 — 0. 001 81 一 0.009 5 0. 000 42 
| Cnp 















—0. 002 34 0. 000 149 | —0.001 39 Е — 0. 001 39 0. 0002 91 


0. 003 85 — 0. 001 44 0.005 79 一 和 






плаг 
‚ ЧУ о 


8.1.2 模 航 向 静 稳定 性 
根据 估算 或 试验 得 出 的 横 航 向 力矩 系数 随 侧 滑 角 有 8 的 变化 规律 ,在 给 定 Ма МНН 方向 
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能 偏 角 保持 不 变 的 条 件 下 , 绘 成 的 曲线 如 图 8.8 所 示 。 曲 线 对 原点 呈 反 对 称 。 在 小 8 范围 内 ， 
大 体 呈 线性 变化 。 显 见 ,坐标 原点 飞行 器 处 于 平衡 状态 ,作对 称 定 直 飞 行 。 下 面 将 类 似 纵向 情 
况 , 讨 论 平衡 状态 处 的 模 航 向 静 稳定 性 问题 。 





Re=2X10", Ma=0.2 


图 8.8 某 机 的 C~p,C, ~ 实验 曲线 


1. 航向 静 稳 定性 

如 图 8. 9 中 实 线 情 况 ,飞行 器 在 平衡 状态 下 受到 外 界 非 对 称 瞬 时 干扰 ,产生 小 量 的 侧 清 
Ap>0, 则 飞行 器 产生 其 值 AN 二 gqSbCwpAB >0 的 右 偏 航 力矩 ,在 驾驶 员 不 加 操纵 条 件 下 ,于 扰 
消失 的 瞬时 ,这 个 右 偏 航 力矩 有 使 机 头 向 右 侦 ,以 减 小 Ab 的 趋势 ,此 时 称 飞 行 带 在 原平 衡 状 
态 是 具有 航向 静 稳定 性 的 。 而 图 8. 9 中 虚线 情况 ,同样 条 件 下 , 受 扰动 形成 的 侧 滑 角 Ap 一 0， 
飞行 需 则 产生 左 偏 航 力矩 AN= gSbCwg ДВ < 0, 在 这 一 力矩 作用 下 ,飞行 奏 的 侧 滑 将 有 继续 


122 То ДР. ФА 4 ро а РА лв В. А Еу 


НУДА У, ДН КЕ ГЕ АЕ ВЈ. 





图 8.9 飞行 器 航向 静 稳 定性 概念 | 
上 述 分 析 表明 ,飞行 器 是 否 具 有 航向 静 稳 定性 ,与 在 平衡 点 处 的 力 抢 系数 曲线 斜率 有 关 ， 
故 可 用 原点 处 偏 航 力矩 系数 导数 Cg 作为 判 据 。Cwg 0 为 航向 中 立 静 稳定 状态 。 男 外 ,在 全 
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机 航向 静 稳定 性 导数 Ce 中 ,机 身 部 分 起 静 不 稳定 作用 ,Cs<0, 垂 尾部 分 起 主要 的 兽 稳 定 作 
用 Ce ,>0。 但 该 作用 由 于 (3C./3pB)。 随 Ma 增加 而 减 小 , 且 受 到 翼 身 组 合体 中 项 的 影响 ,会 
使 航向 静 稳 定性 减 小 ,这 对 飞行 器 的 横 侧 动态 特性 是 不 利 的 ,在 第 10 章 会 有 所 介绍 。 为 此 , 超 
声速 飞机 往往 采用 增 大 垂 尾 面积 来 提供 必需 的 航向 静 稳 定性 ,甚至 采用 双 垂 尾 布局 ,如 苏 一 
27、F_18 等 ， 

具有 航向 静 稳 定性 的 飞行 器 , 当 出 现 侧 滑 角 时 ,飞行 器 具有 减 小 侧 滑 角 的 趋势 ,或 者 说 具 
有 使 飞行 器 对 称 平面 转向 与 飞行 速度 矢量 方向 一 致 的 倾向 ,其 作用 犹如 风 标 ,并 没有 保持 航向 
CO) 不 变 的 倾向 。 故 为 了 不 易 被 人 误解 ,有 人 又 称 为 风 标 稳定 性 。 

2. 横向 静 稳 定性 | | 

同样 考虑 飞行 器 原 处 在 平衡 状态 ( 见 图 8. 10) ,受到 外 界 非 对 称 瞬时 干扰 时 ,使 飞行 器 产 
生 小 量 倾斜 角 , 若 A$<0, 升 力 ЖЕ У 的 合力 作用 将 使 飞行 器 向 左 侧 滑 A8<0, 机 上 将 产 
生 其 值 为 AL=gSbCiaAB8>0 的 右 滚 转 力矩 。 不 加 操纵 时 ,这 一 右 滚 力矩 具有 减 小 A$, 使 飞行 
馈 保 持 机 轻 水 平 的 倾向 。 此 时 称 飞行 器 在 原平 衡 状态 具有 横向 静 稳 定性 , 且 可 用 平衡 点 处 的 
深 转 力矩 系数 导数 Cs 作为 横向 静 稳定 性 判 据 。 








С Аф 
бо К. |/ жал 
у й W 飞机 向 左 滚 转 f <0 


图 8.10 ”横向 静 稳定 性 概念 | 

注意 ; 斜 倾角 减 小 的 进程 ,是 通过 侧 滑 角 中 介 来 反映 其 变化 趋势 的 ,是 间接 反应 ,而 不 是 
直接 反应 ,与 纵向 .航向 静 稳 定性 概念 不 完全 一 样 。 因 此 说 用 横向 静 稳 定性 概念 似乎 不 太 由 
急 。 为 此 ,有 人 把 Cs< 0 的 特性 称 为 < 上 反 效应 ”, 因 为 上 反 角 的 作用 在 Cs 中 起 稳定 作用 。 

在 全 机 横向 静 稳定 导数 С, РАНЕН ИЕ ЕЖЕ 
作用 , 均 起 静 稳定 的 作用 ;下 单机 与 机 身 间 的 气动 干扰 则 起 甫 不 稳定 作用 。 因 此 ,大 后 掠 翼 飞 
遍 在 大 迎 角 飞行 时 ,横向 世 稳 定性 常 嫌 过 大 ,对 飞机 模 侧 动态 特性 是 不 利 的 ,往往 采用 下 反 角 
КААШ ас, ТАО АПАИ ААН ЯНВ ЕН 
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8.2 Ж 77% 
ВЕНУ МАЈ ЗЕ П В ЗЕ , ЕН К З, З УЕН ЛЕК 
ИА ЛЯ; ТАЛЕ Е РЕЛЕ ВА ЕКОЕ А. 
8.2.1 ЖЕ#97Ж 


ОЕ ВНЕ ВЕРУ ЗН ВНЖ ЕВЕ 
В, НЕЕ ИЕ БИ Я, ВЕНЕ, 
ЕВСЕВИЯ ЕЯ, РЕНН, ВОГ Е ПИ 8.11 所 示 。 





8.11 ЕЗЕН 
ЧЕ (0, 二 0) 时 ,会 使 机 咽 的 展 癌 环 量 分 布 发 生变 化 ,如 图 8. 12 所 示 。 右 经 升力 将 
增加 , 左 辟 升 力 减 小 ,因而 产生 左 滚 转 力矩 (L,<0)。 副 翼 偏 转 6, 时 ,其 作用 相当 于 副 经 所 在 
部 分 的 机 避 零 升 迎 角 改变 了 1,0, 。 副 到 所 在 处 机 恤 剖 面 的 升力 系数 增 量 为 
АС, = Cd, (8.23) 
о еее - 量 ,可 近似 
下 式 计算 , 即 


), -sea (Ма < Ма.) 


и = сов у. ( Ма > 1) 


Г Э ЛХ 
сс ЕА 
Хх, 


Чара ЗЕ ЛИК, 


掠 角 。 图 8.12 副 辟 偏 转 引起 的 机 票 环 量 分 布 变化 
产生 的 左 滚 转 操纵 力矩 则 为 





263 


{0 | 航空 飞行 器 飞行 动力 学 


у (8. 24) 
| Г А 
ЖИ 9S2, 化 成 滚 转 力矩 系数 
ау 
С, =— Спб 。 一 一 
人 Ка а а © 
上 式 再 对 6 ЖЗ КИЕВЕ ЖЕНЕ НЕ 
=_ Days 
Св, 一 РС. < (8. 25) 


ДВЕ ЖЕ С. Еу, НЕ З ЛОК ТАТО В, 5, НР 
ЕСЕ | 
НИНЕ СО, >И ДЕН, р, ЕН ВРЕ 
使 机 头 向 右 偏转 的 偏 航 力矩 N; "2 之 0, 形 成 左 侧 滑 8< 0。 横 向 静 稳定 力矩 作用 (Ls*8>>0)， 
将 会 降低 副 翼 的 操纵 效果 (L。 "6.<0) 。 故 该 偏 航 力矩 称 为 副 咽 的 不 利 偏 航 力矩 ( 匈 图 8. 11)。 
为 消除 这 一 不 利 作用 ,措施 之 一 是 采用 差 动 副 翼 , 使 上 偏 副 翼 的 偏 角 大 于 下 偏 副 辟 的 信 
角 ,用 增加 型 阻 去 平衡 增 大 的 升 致 阻力 ,削弱 不 利 偏 航 力矩 甚至 变 成 有 利 偏 航 。 此 时 估算 副 辟 
操纵 效能 时 , 副 缕 偏 角 取 其 平均 值 , 即 | 
2, = Le lt 


也 可 采用 在 机 翼 上 表面 安装 扰 流 片 的 办 法 , 随 副 必 上 偏 的 一 侧 扰 流 片 自动 打开 ,增加 蛆 
力 , 达 到 与 差 动 副 翼 同样 的 效果 。 | 

一 般 情况 下 , 副 翼 偏 转 引起 的 偏 航 力 矩 远 小 于 滚 转 力矩 。 副 辟 滚 转 操纵 效能 Cs。 <0; 而 
副 翼 的 偏 航 操纵 作用 Cs > 之 0, 有 时 接近 零 ， | 


8.2.2 含 航 操纵 力矩 


移 介 绍 方向 能 偏转 产生 的 操纵 力矩 。 方 向 舵 是 装 在 垂 尾 后 缘 的 活动 辟 面 ,外 形 基 本 上 是 
所 在 疼 训 面 的 一 部 分 。 驾 驶 员 跨 动 脚 足 , 可 使 方向 能 左右 偏转 。 左 脚 路 前 移 时 ,方向 舵 偏 向 左 
攻 ,规定 为 正 值 ; 右 脚 路 前 移 时 ,情况 相反 , 见 图 8.13。 = 
БЕ ЕВ СО, >0) ,相当 于 垂 尾 处 的 有 效 侧 滑 角 改 变 , 以 AB..(6,) 表 示 , 写 成 
АВ, (0.) =— 1.0, (8. 26) 
式 中 了 АЕО. ЕЕ ШЕЕ ТУНАН РЕ ДН а ЗХ АЧС. РД 
按 下 式 计 算 , 即 | 


1, = ео а (Ма < Ма.) 


п. = Эсо е (Ма < 1) 
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式 中 S, 为 方向 能 面积 ;X 为 方向 能 前 缘 后 掠 角 ， 
由 式 (8.26) 可 知 ,正方 向 舵 偏 角 , 垂 尾 有 效 侧 滑 角 改 变量 
为 负 值 ,产生 的 侧 向 力 为 正信 


О каа Со >" (6 20 г ‚д. 0 
ЛЯ Л АЈ 8) 77 ЯН 277 
L С, М =— ( 


除 以 qS 或 gS6 ,化 成 系数 形式 ,并 对 求 导 后 , 即 得 方向 舵 操 
” 纵 导数 





дС, Эм 
Ce Ар) в 8 
О В За Cor6>0 人 
人 Е ЛЕТИ т <. (6. 41) | 
дС 
Ce 2) ве А | 1 
— Ж К, (ӘС, 98), 0, й Св >0,C1 20 和 Са =. Е 8.13 方 回 舵 偏转 产生 
0, 且 1Ce 1/1С, |= А 可 见 ,方向 能 操纵 效能 以 产生 俩 的 模 航向 力 逢 
航 操纵 力矩 为 主 。 


现代 飞行 器 当 在 大 迎 角 飞行 时 ,方向 舵 操 纵 效能 大 大 降低 ,目前 常 利用 发 动机 喷 管 左右 偏 
” 转 ,实现 推力 矢量 控制 ,来 补充 飞行 器 航向 操纵 效能 的 不 足 。 当 喷 管 左 偏转 时 ,其 偏 角 定义 为 
ЕН (0: >0) ,推力 天 量 在 垂 百 飞行 器 纵 轴 的 侧 癌 分 量 为 了 зіп 六 ,产生 左 偶 航 力矩 : 喷 管 右 
偏转 0, 一 0, 则 产生 右 偏 航 力矩 。 其 操纵 力矩 可 近似 表 为 = 

AN = 一 Tsin бт. [т 入 一 Тот. 。 [т (8.28) 
除 以 gS6, 化 成 力矩 系数 形式 为 

АС, =— Аз Стдт 
式 中 A; 二 Sili/Sb。 其 中 S; 为 喷 管 截面 积 。 上 式 对 5 求 导 , 即 得 推力 矢量 操纵 导数 
С»... =— Ат Cr (8. 29) 


8.3 ШЕЯ 


在 飞行 器 横 侧 运动 过 程 中 , 当 出 现 绕 Ох ЕЯ ЕЕ p 和 绕 Oz, 轴 的 偏 航 角 速度 7 
时 ,也 会 引起 绕 流 不 对 称 , 产 生 左右 不 对 称 的 气动 力 , 即 出 现 全 | 加 力 СЖ ЛЯ Г 和 偏 航 力 条 
N。 这 些 力矩 的 性 质 类 似 于 存在 众 仰 角速度 ЧЕЛ, ЛЕНИН p 引起 的 
横向 力矩 称 为 横向 阻尼 力矩 , 它 将 阻止 飞行 志 滚 转 ; 由 侦 航 角速度 > 引起 的 偏 航 力矩 称 为 航向 
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阻尼 力矩 ,阻止 飞行 器 偏 航 转动 。 与 此 同时 ,由 于 横向 和 航向 气动 力 交 关 作用 , 滚 转 会 引起 偏 
航 力矩 , 偏 航 会 引起 滚 转 力矩 ,这些 相关 力矩 称 为 交感 力矩 ， 


这 些 力矩 同样 可 用 无 因 次 力矩 系数 表示 对 角速度 Тр 的 导数 ,其 中 Cs 和 Ci 分 别称 为 


偏 航 和 滚 转 阻尼 导数 ;Cr 和 Cw 均 称 为 交感 导数 。 本 节 仅 从 物理 上 来 说 明 这 些 力 矩 产生 的 原 
” 因 以 及 导数 的 物理 意义 ,详细 估算 可 见 有 关 空 气动 力学 书籍 。 


8.3.1 ЖЕЯЖЕ p 引起 的 模 侧 力矩 


飞行 器 以 速度 V 飞行 时 ,如 果 同时 绕 Oz, 轴 以 角速度 户 滚 转 , 则 沿 机 要、 平 尾 和 垂 尾 的 展 
向 都 会 出 现 线性 变化 的 流速 分 布 ， НИНЫ р МЕ Oz 轴 的 垂直 距离 成 正比 ( 见 图 8. 14) 。 这 一 
流速 分 布 主要 改变 了 局 部 气流 的 流动 方向 ,对 局 部 气流 速度 的 大 小 影响 其 微 ,可 忽略 不 计 。 由 
于 局 部 气流 方向 的 改变 ,使 飞行 器 各 气动 部 件 上 的 压强 分 布 也 发 生变 化 ,从 而 产生 了 气动 侧 力 
和 横 侧 力矩 。 在 p 值 不 大 的 情况 下 ,可 用 气动 导数 Cs =аС./ар,С,=аС/ар 和 Cs =ас,/аф 
来 表征 。 式 中 =pb/2V 为 无 因 次 滚 转角 速度 。 

1. 滚 转 阻尼 力矩 | 

从 图 8. 14 上 可 知 , 产 生 滚 转 阻尼 力矩 的 部 件 有 机 辟 、 平 尾 和 垂 尾 。 其 中 机 辟 是 主要 的 。 

飞行 器 以 正 角速度 р, ХОЗЕ Е Ар 
面 局 部 迎 角 出 现 线性 的 反对 称 变化 , 迎 角 变化 量 近 
似 表示 为 

Ло(у) = о 


Е Ое ИЗ а ОНИ 
ЕО ИЕ а 
滚 转 。 其 滚 转 阻尼 导数 为 C,< 0. 
вм 滚 转角 速度 引起 的 飞机 同 理 , 平 尾 和 垂 尾 在 飞行 器 滚 转 时 也 产生 滚 转 
各 点 附加 流速 分 布 阻尼 力矩 。 表 8. 2 列 出 某 机 滚 转 阻尼 导数 的 计算 结 
果 ,可 以 了 解 飞行 器 各 部 件 在 全 机 滚 转 阻 尼 力 中 的 影响 程度 。 


表 8.2 某 机 各 部 件 的 滚 转 阻 尼 系 数 








可 以 看 出 ,该 机 的 机 材 阻 尼 导 数 占 总 阻尼 导数 的 97 外 。 高 速 飞行 器 由 于 采用 小 展 孩 比 机 
ИО ЖИРЕ ЖА ЛЕНИ. | 
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_ 偏 航 力矩 。 同 时 , 迎 角 增 大 的 右 半 要 型 阻 也 大 ,地 


第 8 章 ”飞行 器 的 横 航 问 平 衡 、 静 稳定 和 静 操 纵 





2， 偏 航 交 感 力矩 

滚 转 引起 的 偏 航 交 感 力矩 主 要 由 机 避 和 垂 尾 引起 。 其 机 性 的 作用 是 , 当 飞 行 器 以 正 角 速 
Жр, ЕЕ ,右翼 迎 角 的 变化 ,也 会 引起 阻 
Л. ЧУ ЕЖЕ ВХ ЛВ, ЕН РЯ 
升 .阻力 在 Ox, 方向 投影 不 等 ,从 而 产生 偏 航 力矩 ， 
如 图 8. 15 к. ро, НЯ, 
升力 矢量 前 倾 ,在 Ox ys 平面 内 有 向 前 的 xz 分 量 
Lasin Aan ; 左 半 辟 局 部 迎 角 减 小 ,升力 矢量 后 你 ， 
在 Ozxb yb 平面 有 问 后 的 分 量 Lisin Ло, Ё АЈ 


ЕЕ ЖА, Е Oz,y 平 面 内 的 分 
量 形成 正 的 偏 航 力 和 矩 。 由 于 上 述 两 项 偏 航 力矩 人 
用 相反 ,所 以 机 辟 由 于 滚 转产 生 的 交感 导数 С | 
М ww 图 8.15 滚 转角 速度 ро 

值 可 正 .可 负 , 视 具体 情况 而 定 。 但 当前 缘 吸 力 不 рны 
ТЕЛЕН САЛЕ Е ЕНА ИЕ З ТЕТ ТАЗЕ ЊВ 
力 在 Оль уь И, ИЛЛЕ НИВ ИЛИЯ, ВГ С, „20. 

由 图 8.14 看 出 ,p>0 时 , 重 尾 的 附加 速度 向 左 ,引起 正 的 侧 滑 角 ВЕРЕ 
气动 侧 力 绕 Oy 轴 形 成 正 的 偏 航 力矩 , 即 其 交感 导数 C,.. >>0。 超 声速 飞行 器 由 于 采用 大 生 
Е 





9-4 


3 25 уу Бе 对 会 相册 个 впала уь 0 ГАРЕМ Е С О АЕ РЕВ с : 
ры В ХЕ, АЫ С АНАЈА Ло НРА НУ С ИГ. 2Я ЯП ТЖ 8.3 内 。 


表 8.3 菜 机 各 部 件 偏 航 交感 导数 


8.3.2 偏 航 角速度 r 引起 的 横 侧 力 算 


当 飞 行 器 以 迎 角 a、 速 度 V 飞行 时 ,如 同时 绕 Ow, 轴 以 角速度 7 转动 , 则 机 费 , 机 身 . 平 尾 和 
垂 尾 上 都 会 出 现 线性 变化 的 相对 流速 分 布 ,其 值 与 和 距 Oz, 轴 的 垂直 距离 成 正比 ,如 图 8. 16 
所 示 。 

这 一 附加 流速 ,改变 了 各 气动 部 件 的 流 态 ,从 而 影响 其 压强 分 布 ,产生 
矩 。 在 > 值 不 大 的 情况 下 ,可 用 气动 导数 C, =3C./97,C; =9C1/97 和 C。 
其 中 7=rb/2V 为 无 因 次 偏 航 角 速度 ， 


7 
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1. 偏 航 阻尼 力矩 

通常 垂 尾 是 产生 偏 航 阻 尼 力 矩 的 主要 部 件 。 机 
细作 用 所 占 比重 比 垂 尾 的 要 小 得 多 ,但 在 大 迎 角 时 
不 能 忽略 。 机 身 和 平 尾 部 分 的 作用 一 般 可 以 忽略 。 

ГИ НЕ, ПИРЕНЕИ, м 
Oxz' 轴 垂直 距离 ! 处 的 速度 改变 量 为 ЛУ=и. НЯ 
航 转动 时 ~<0, 右 半 避 气流 速度 增加 , 左 半 可 气流 
速度 减少 ,使 右 半 性 阻力 大 于 左 半 辟 阻 力 , 而 产生 正 
的 偏 航 力矩 ,阻止 飞行 器 绕 Oz 轴 转动 。 其 偏 航 阻 
尼 导 数 C,, .<0. 

而 季 尾 处 出 现 向 右 的 侧 向 相对 气流 ,形成 正 的 
на" 


Аре = 
从 而 产生 向 左 的 侧 向 力 和 相应 的 正 偏 航 力矩 ,同样 
阻尼 飞行 器 绕 Ox 转 动 , 其 偏 航 阻尼 导数 C,, „ 0. 
飞行 器 总 的 偏 航 阻尼 导数 应 是 这 两 部 分 之 和 。 
表 8.4 中 列 出 了 同一 飞机 的 偏 航 阻尼 导数 的 计算 
结果 。 


表 8.4 某 机 各 部 件 的 偏 航 阻 尼 导 数 











图 8.16 偏 航 角速度 引起 的 飞机 
各 点 附加 流速 分 布 





2， 滚 转交 感 力矩 = 

偏 航 引起 的 滚 转交 感 力矩 ,主要 也 是 由 机 杜 和 垂 尾 引起 的 。 当 飞行 器 以 负 的 角速度 > 旋 
转 时 , 随 着 左 、 右 两 半 翼 气流 速度 的 变化 ,也 会 引起 其 升力 变化 。 右 半 贾 升力 将 大 于 左 半 翼 的 
升力 ,而 形成 负 的 滚 转 力矩 ,其 值 显然 与 升力 系数 C. 有 关 。 当 Ci =0 时 ,两 半 辟 流速 即使 不 
等 ,也 不 致 引起 滚 转 力矩 。 此 时 ,机 经 的 滚 转交 感 力矩 导数 С, ,>0。 

同时 , 季 尾 处 形成 的 侧 滑 角 ,产生 负 的 侧 向 力 , 形 成 绕 Ox, 的 左 深 转 力矩 ,因此 垂 尾 的 滚 转 
交感 力矩 导数 C,，,,>>0, 与 机 愤 的 作用 是 一 致 的 | 


на 一 ог А У = 4, А 


全 机 的 Ce 应 是 以 上 两 部 分 之 和 。 表 8.5 中 列 出 了 某 机 的 滚 转 交感 力气 导数 的 计算 结果 。 
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第 8 章 飞行 器 的 横 航 问 平衡 、 ванны 


28.5 某 机 各 部 件 的 滚 转交 感 力矩 导数 


. 









8.4 КЭ 


Е Е В ЕЕЗ ТАЕ Аа ПЕЕ ДВ ЗУ а ЯЕ ЕТ 
ЗВ РЕВЕ ЕТ, ЗТ ЕИ МИЯ Or, 轴 的 滚 转 力矩 。 该 力矩 称 
为 斜 吹 力矩 。 下 面 仅 简要 介绍 产生 斜 吹 力矩 的 机 理 。 


先 讨论 迎 角 520 和 方向 鸭 式 舵 面 偏 角 777 
А па УП Ш СЕЗ Л ооу 人 nN ЕП | р 








От7-УНУІН Ло 0 НУ ИХ р У Чо Зо 4 Ш 08 rec< 二 -上 ---- А П 
НВ НЕ 00, И Е << 
向 受到 舵 面 偏转 引起 的 侧 洗 流 影响 ,形成 附加 = 
侧 滑 角 AB, 0, “АИ AC>>0。 此 时 ,如 迎 (а) 垂直 届 面 上 的 侧 洗 区 不 对 称 


Я "=0, 垂 百 冯 面 上 的 侧 洗 区 上 下 对 称 , 故 不 
会 形成 线 Oze 的 滚 转 力矩 。 如 迎 角 a 二 0, 将 会 
造成 垂 既 面 上 侧 洗 区 不 对 称 ( 如 图 8. 17(a) 的 再 sa 
阴影 区 ) ,气流 方向 向 上 偏 斜 ,其 偏 斜 角 9 通常 
应 小 于 迎 角 а, Е К Е, ЖЕ Oz 的 四 ) ЛОРА ЕКТ 
ежи 图 8.17 віт ви 

正 迎 角 下 , 鸭 式 升降 舵 面 引起 的 下 洗 将 影 形成 机 理 (天 0 6. 天 0) 

УЖ УЖ М, ЖЖ Aav<0, 产 生 升力 

ACr<0。 此 时 , 当 鸭 式 方向 能 面 4 一 0 时 ,水 平 友 面 上 的 下 洗 区 左右 对 称 , 故 不 会 产生 绕 Ox。 
КЛ, #10. 之 0 ,将 会 使 气流 方向 向 右 偶 斜 ,其 偶 斜 角 д, 0, ,造成 水 平 幢 面 上 的 下 洗 区 
不 对 称 ( 如 图 8. 17(b) 中 的 阴影 区 ,升力 作用 点 石 移 , 也 会 产生 线 Оль ВОЈА ДС, >0。 

再 讨论 侧 滑 6550 和 鸭 式 升降 舱 面 偏 角 .去 0 的 情况 。 当 人 之 0 时 ,水 平 要 面 上 的 下 洗 区 
由 于 存在 Ap>>0 ,使 下 洗 区 向 左 偏 斜 , 从 而 形成 左 滚 转 力矩 AC<0; 而 侧 滑 角 p>0 ЕН 
上 的 侧 洗 区 同样 由 于 网 式 升降 舵 面 偏转 ,会 使 侧 洗 区 向 下 偏 斜 ,也 会 形成 左 滚 转 力矩 AC<0。 

由 此 可 见 , 不 同 的 迎 角 、 侧 滑 角 \ 鸭 式 方向 舵 偏 角 和 鸭 式 升降 舵 偶 角 的 组 合 , 可 能 会 产生 很 
大 的 斜 吹 力矩 。 根 据 经 验 ,其 估算 公式 可 近似 表示 为 

Cw = (ад, — Po.) (8. 30) 
АПР АЖ Е Е Ма 和 飞行 器 外 形 的 函数 。 显 然 ,这 种 洗 流 不 对 称 同样 会 引起 俯仰 和 偏 航 力矩 , 
但 其 值 较 小 。 / 







А 
А ` 
J = 


И 765 
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3.5 ” 非 对 称 定常 飞行 时 飞行 器 的 平衡 


对 称 定常 飞行 是 飞行 句 的 基本 飞行 状态 ,在 第 7 章 已 详细 介绍 。 非 对 称 定常 飞行 中 ,有 两 
”种 飞行 状态 是 需要 研究 的 , 即 定常 侧 滑 和 定常 盘旋 运动 的 平衡 和 静 操 纵 特性 ,这 对 于 保证 飞行 
器 机 动 灵 活 、 安 全 地 飞行 是 非常 重要 的 ,为 此 飞行 怖 设计 必须 给 予 考虑 。 


8.5.1 定常 直线 侧 滑 飞行 时 的 平衡 和 静 操 纵 


飞行 器 作 侧 滑 飞 行 时 ,会 引起 阻力 的 增 大 ,所 以 正常 情况 下 总 希望 飞行 器 保持 对 称 飞行 。 
但 在 某 些 情况 下 ,如 飞机 的 侧 风 着 陆 .不 对 称 动力 飞行 时 ,往往 要 求 侧 滑 飞行 。 本 市 将 自 先 根 
据 飞 行 副 作 定 直 飞 行 时 的 横 侧 平衡 方程 ,确定 需要 的 模 侧 操纵 面 平 衡 偏 角 ;然后 简单 介绍 设计 
规范 中 有 关 定 下 侧 滑 飞 行 的 静 操 纵 性 指标 ;最 后 介绍 定 直 侧 滑 飞 行 中 的 实例 : 侧 风 着 陆 和 不 对 
称 动力 的 平衡 和 操纵 情况 。 

| 定常 直线 侧 滑 飞 行 的 模 侧 平衡 / 

图 8. 18 为 某 机 作 定 直 侧 滑 飞 行 示 意图 。 从 图 上 可 见 , 作 用 在 飞机 上 的 侧 向 力 C, 通 过 倾 
斜 飞 机 ,利用 重力 在 Oy 方向 上 的 分 量 Wsin 9 来 平衡 。 侧 滑 引起 的 横 航 向 力矩 ,可 用 偏转 副 
长 和 方 问 能 所 产生 的 操纵 力矩 来 平衡 。 于 是 飞行 兰 横 侧 平衡 可 表示 为 

СВ С 0, + Wsin $=0 | 


СВ +148, +148, = 0 (8.31) 


AT ПЭ 1 RAT © 1 АТ у ил 
| МАРР Ое О Ор: ) 





8 8.13 定常 直线 侧 滑 飞行 时 作用 在 飞机 上 的 力 


270 














О 


АДЕН АЕ АЕ ОАЕ Ns 6 较 小 ,可 略 去 不 计 , 且 Wsin бм, sin $。 上 述 平 稀 
方程 简化 后 ,并 用 系数 形式 表示 , 则 为 
С.В + С д, + С,? = 0 
СВ + Си 8, + Сь д, = 0 | (8. 32) 
рото? 10, = 0 
在 各 气动 导数 为 已 知 的 情况 下 ,上 式 包含 四 个 未 知 数 8.8.8, Я 0. ЗЕЛИНА ВГВ 


д, = 





С, СС, 
__ ба | 
д, = Cy В | (8. 33) 
(1 _ Са, Сы}, 
С" Сабат" | 


П] ЛЕ ЕЕ. Кт тс И ЗЕ 2 77 [9] 8 平衡 偏 角 ， 以 及 飞行 器 滚 转角 $ 都 与 8 成 正比 。 
将 上 式 绘 成 曲线 = 了 (8) ,8.= В , 谓 之 横 侧 操纵 面 偏 角 平衡 曲线 。 为 实现 定常 侧 滑 飞行 
飞行 品质 规范 中 规定 :路 右 方向 能 应 产生 左 侧 滑 ; 压 左 副 滩 杆 应 产生 左 侧 滑 ; 左 滚 转 增加 随 之 


左 侧 滑 增加 等 。 这 些 要 求 可 用 葛 操纵 性 指标 0, 58>0 和 398>0 来 表示 。 其 具体 表达 式 


可 由 式 (8.33) 对 8 求 导 得 出 , 即 


0, ЕЕЕ Св 人 __ Со, Са \ | 
ob Ci \ С.С, | 

















98, С 
В са Е (8. 34) 
| с” 

098 С, Ра 





由 于 С» <0,Cs <0, 所 以 为 满足 <от РО. ,必须 满足 





С, (8.35) 
са | 
— = | >> З `+ 





在 联系 。 РО 则 力 特 性 要 求 一般 在 飞行 实践 中 常 能 满足 。 


а! 
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为 了 试飞 测试 方便 , 定 直 侧 湿 模 侧 向 吏 操 纵 指标 采用 5<0 和 24 >0 ЖЕ. 


可 以 通过 式 (8. 33) 导 出 人 ,6 与 $ 的 关系 ,再 对 $ 求 导 得 出 , 即 
90, С. Св — Си С.в / Си. | 
Т ОЭ етот егор 





| (8. 36) 
45, а. С 
9$ — ‚С св 一 Cs С в/ С, 0 
2. 侧 风 着 陆 
飞机 着 陆 时 如 遇 相对 跑 通 侧 风 ,为 使 机 头 对 准 跑 所 ,往往 需要 飞机 市 侧 滑 和 倾 矢 的 飞行 
Л 8. 19(a))。 以 垂直 跑道 的 右 侧 风 为 例 , 如 风速 为 ,飞机 对 地 速度 了 , 则 侧 滑 角 8 应 为 


ү 
ле Ка | .37) 
В ғы arc tan 7 (8. 3 


Я 


э лы» Ве Е И Ш У а Г, но у (т 2 
ВИ, ОНОН де ОЖТ, ЗЭС (В, 33) 可 


Ш рН 
见 , 相 应 的 副 中 和 方向 能 偏 角 也 较 大 。 但 从 飞机 结构 和 气动 方面 考虑 , 副 咽 和 方向 能 偏 角 都 受 
到 一 定 限 制 。 例 如 副 区 人 篇 角 不 超过 士 20 ,方向 舵 偏 角 则 在 土 25 一 士 30 之 间 。 
纵 效 能 较 低 , 则 在 侧 滑 看 陆 时 要 求 的 副 唤 和 方向 能 平衡 舵 偏 角 可 能 超过 允许 偏 角 ,或 矶 少 必 
的 供 机 动用 的 操纵 余 量 ,这样 就 会 限制 飞机 采用 定 直 侧 滑 着 陆 。 ад 
着 陆 有 具体 规定 ,在 垂直 侧 风 风 速 v. 不 大 于 10 m/s 时 , 横 航 向 操纵 效能 保证 用 侧 滑 修正 侧 风 
进行 看 陆 。 | | 

例 : 设 茶 机 看 陆 时 V= 75 m/s, 垂 直 右 侧 侧 风 风 速 V, 二 10 m/s。 已 知 进 场 构 形 的 气动 参 
数 及 导数 为 





Cg 二 0. 20 С 55 0. 07, (Св == 0. ТИ С === 0. 9 
Св =— 0.08, Сә =—0.12, С = 0.017, Са = 0. 086 
按 式 (8. 37) 算 出 


В — агсќап <: и: 


将 此 值 代入 式 (8. 33) 得 | 
д, =—4.4°, д = 10.6, $=0.27 

表明 横 侧 操纵 效能 符合 规范 要 求 。 

3. 不 对 称 动 力 飞 行 

不 对 称 动力 飞行 是 指 多 发 动机 飞机 一 侧 发 动机 发 生 故 障 ,造成 推力 左右 不 对 称 飞行 。 设 。 | 
计 规 范 要 求 飞机 应 能 作 定常 直线 飞行 。 下 面 将 以 双 发 飞机 为 例 , 讨 论 右 侧 发 动机 发 生 故障 后 ， 
为 保持 定 直 飞行 时 的 横 侧 平衡 和 静 操 纵 问 题 。 

如 图 8. 19(b) 所 示 ， 此 时 认为 左 侧 发 动机 发 出 标准 额定 推力 T, 根 据 定 直 飞 行 条 件 , 应 

AD, 则 不 对 称 推力 引起 的 偏 航 力矩 为 AN+ 二 Ty ,化 成 系数 形式 为 
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Ваа о па 0 


Т СТ 
ЕЕН ТЕЗЕ 
距离 

不 对 称 动力 下 的 飞机 模 侧 平衡 方程 组 可 直接 


在 式 (8. 32) 中 加 进 Cur, 即 可 得 出 
Co 十 Ce 人 二 Co = 0 

















| 
Са8 +С, д. БС, д, 二 0 Pp (8.39) (од © 不 对 称 动力 
СВ С, 8. ЕС, т = 0 图 8.19 飞机 定 直 侧 滑 飞 行 状态 实例 
从 上 式 可 求 得 
Са та ОО Ce \, | 
д, = = \ п Б 
Си, Сг, С Св, С.г, 
С С 
д. — 2а пр 8.40 
| Cn Са | | 
Crs 1 (Св 
5 сс. Cr (+ с?) 


式 (8. 40) 与 式 (8.33) 相 比 ,不 同 之 处 在 于 5,6. 和 $ 中 都 出 现 与 Ctr 有关 的 常数 项 。 因 此 


该 情况 下 的 横 侧 平 衡 和 静 操 纵 与 侧 风 着 陆 时 有 所 不 同 。 对 于 侧 风 着 陆 ,飞行 速度 和 侧 风 风速 
一 定 ,8 就 一 定 ;6,;6, 和 $$ 也 由 式 (8. 33) 惟 一 地 确定 。 一 般 来 说 有 8 就 有 $, 旦 左 侧 滑 对 应 左倾 
斜 , 右 侧 滑 对 应 右倾 斜 。 而 不 对 称 动力 的 情况 ,给 定 Cz 后 , 式 (8.40) 中 有 四 个 变量 ,6.,$ 和 
8B, 因此 就 有 无 穷 多 组 解 。 任 意 给 定 一 个 变量 , 便 能 确定 其 余 三 个 变量 。 于 是 ,由 于 Ct 存在 ， 
就 有 可 能 使 飞机 有 侧 滑 而 无 倾斜 , 即 机 辟 水 平 带 侧 滑 飞 行 ; 也 可 以 无 侧 谓 市 倾 料 飞行 
Я: их. КИИ С, =0.8,Сь=0. 08 ый 已 知 уг=0. 2 ,其 余 前 
气动 导数 分 别 为 
Ср =— 0.086, Cs = 一 0.08， Co = 0.057 
С» =0.17, С. =— 0. 083 
Ca =— 0.68, С = 0.11 
由 式 (8. 40) 可 求 得 
0, = 3.94 +0. 388 | 
8, —.5. 52°42. 058% 
$ = 0. 76° --0. 578 | 
将 上 述 结果 画 成 图 8. 20 的 曲线 形式 可 以 看 出 ,如 朝 着 工作 着 的 发 动机 一 侧 侧 请 (本 例 为 
左 侧 滑 ) ,方向 舵 偏 角 会 小 一 些 ;而 朝 停车 一 侧 侧 滑 , 则 方向 舵 偏 角 会 迅速 增 大 。 对 多 发 动机 飞 
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机 ,速度 较 低 时 的 严重 不 对 称 动力 情况 , 常 成 为 检验 方向 
能 操 纵 效能 的 一 种 设计 情况 。 

4. ИИ 

有 的 飞行 品质 规范 中 规定 应 能 单独 利用 方向 能 操纵 
使 飞机 按 应 有 的 方向 改变 其 倾斜 姿态 В (020), К 
机 向 左 滚 转 ; 路 右 舵 (9<0) ,飞机 向 右 滚 转 。 如 果 足 舵 后 
的 效果 与 应 有 的 滚 转 方向 相反 , 便 出 现 所 谓 “路 舵 反 全 
斜 ”现象 。 下 面 简单 地 说 明 产生 这 一 现象 的 原因 ， 

设 驾驶 员 路 左 舵 (9,>0) ,方向 舵 偏转 ,同时 会 产生 右 
滚 和 左 偏 航 操纵 力矩 (Le 0,220, №» 6.<0) ,使 飞机 出 现 右 
侧 滑 (8B>0) ,如 飞机 具有 横向 静 稳 定性 , 则 产生 左 滚 的 模 
向 静 稳定 力矩 (Lp<0) 。 当 左 滚 静 稳定 力矩 超过 右 滚 操 
纵 力矩 (IL8| 之 1L6.1) 时 ,飞机 便 会 向 左 滚 转 , 这 符合 规范 要 求 。 若 左 滚 静 稳定 力矩 值 不 足 
以 克服 右 滚 操纵 力矩 ,或 当 失 去 横向 静 稳 定性 ,如 某 些 后 掠 机 飞机 在 跨 声速 段 飞行 , 则 左 偏 航 
和 右 侧 滑 的 综合 效果 产生 了 右 滚 力矩 ,器 左 舵 出 现 了 右 滚 转 , 即 出 现 跨 能 反 倾斜 现象 。 


8.5.2 正常 盘旋 飞行 时 的 平衡 和 静 操纵 





8.20 不 对 称 动 力 算 例 附 图 


正常 盘旋 和 定常 拉 升 运动 一 样 ,常用 来 衡量 飞行 器 的 机 动 飞行 能 力 。 当 飞行 器 在 给 定 高 
度 速度 V 和 过 载 n, 作 正常 盘旋 时 ,将 出 现 绕 体 轴 的 定常 角速度 分 量 ,从 而 引起 附加 的 气动 力 
和 矩 。 为 实现 平衡 ,就 需要 相应 地 偏转 各 个 操纵 面 | 
1 正常 盘旋 时 的 角速度 | | | 

” 当 飞 机 以 角速度 2 绕 空间 垂直 轴 作 右 正常 盘旋 时 ,其 角速度 矢量 垂直 向 下 ,如 图 8. 21 所 示 。 










ГУ 飞机 对 称 面 Е 
№. 7 Ра 
Н.Г | 
| = 
Е у 
2 
z 0 《2 


在 机 体 轴 上 的 角速度 分 量 为 
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Гр] r01 Г 5001 


Й = и Я = | 95т #10 (8.41) 
г. cos дсоѕ $ | 


利用 第 3 章 中 正常 盘旋 关系 式 





2 
Си эти == У 1 
Пл По 
0 = gyn — 1/У 
假设 0 为 小 量 , 可 认为 cos 921 ,зт 0=0 М 9^—и, ЛЕК, НИЕ 
р = в _ Vn 一 86 /тя — 10 
ЛВ 2ү? 
о. (8.42) 
ЕУ ү Үп, 
= № афуп 1 
ОУ р. 


2. 平衡 所 需 舵 偏 角 
正常 盘旋 时 ,除了 要 平衡 角速度 引起 的 气动 力矩 之 外 , 还 需 平衡 相对 定 直 平 飞 增 加 的 
Am 一 (um 一 1)Cs 所 产生 的 气动 力矩 。 于 是 用 系数 表示 的 附加 力矩 表示 式 为 
АС, = Cysp + С | 
АС, = Cg + Си (п, — ПС, /Cre р (8. 43) 
АС, = Cisp + Cir 
述 附加 气动 力矩 需 由 相应 的 舵 面 偶 角 所 产生 的 操纵 力矩 加 以 平衡 。 于 是 有 
АС, + Съ + Ад, Е Св + А, = 0 | 
АС, +С, Ад. = 0 (8.44) 
АС, 二 Ca • Ад, 十 Ce • Ад, = 0 
将 式 (8.43) 代 入 式 (8. 44) Н С 和 Ci 项 后 ,可 解 得 近似 式 


Е оо) 





$ = 
A | үс 
206, дс, Сарт 
й, р Сә, ЭС й Д] jn | 人 о 
| 
м. = уві С) | 


НЕНИЯ ЕВА 面 偏 角 的 方向 。 由 于 С.С, ЖЖ, С, НЕ 
值 , 则 要 求 A6, 之 0; 而 С, ‚С, ЖЕНИ, С, 为 正 值 , 则 要 求 Ab.,<0。 也 就 是 说 右 正 常 盘 
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旋 时 ,要 求 驾驶 员 左 压 杆 ( 右 副 翼 向 下 ) 和 路 右 舵 (方向 舵 偏向 右翼 ) 。 对 于 升降 舵 要 求 ,一 般 
аС„/9С, ,Ce ,Cu 均 为 负 值 , 故 Ai,<0, 即 要 求 驾驶 员 拉杆 。 
当 飞 机 改作 左 盘 旋 时 ,Q 和 乡 都 反 号 ,由 式 (8.41) 可 见 , 训 和 > 将 反 号 ,平衡 所 需 副 翼 和 方向 
舵 偏 角 随 之 变 号 为 A 过 0,Ad.>0; 而 gq 2, Н An>>0, 故 对 升降 舵 要 求 是 相同 的 , 仍 是 A6.<0。 
需要 指出 的 是 ,保持 上 述 正常 盘旋 和 进入 正常 盘旋 所 要 求 的 副 可 偏转 方向 是 不 相同 的 。 
要 使 飞机 进入 右 盘旋 时 ,驾驶 员 应 “ 杆 舵 ”一 致 地 右 压 杆 ,路 右 舵 ,同时 适当 地 拉杆 ,以 产生 所 需 
的 Q。 当 飞机 接近 预定 的 滚 转角 $ 时 ,驾驶 员 应 适时 地 向 左 回 杆 , 改 成 左 压 杆 ,以 维持 右 正 党 
盘旋 的 平衡 。 


8.5.3 稳定 滚 转 时 的 平衡 和 静 操 纵 


稳定 滚 转 常 用 来 衡量 副 沉 的 滚 转 操纵 效率 。 当 副 缀 突然 侦 转 某 一 角度 时 ,飞机 将 从 零 滚 
转速 率 开 始 加 速 深 转 ,如 不 考虑 副 缀 含 转 引起 的 侧 滑 和 偏 航运 动 ,飞机 将 继续 不 停 地 加 速 深 
转 , 直 到 因 p 产生 的 滚 转 阻尼 力矩 与 副 操 纵 力矩 相 平 衡 ,飞机 才 以 p 等 速 稳定 深 转 。 由 此 
可 见 , 稳 定 深 转 实质 上 是 限定 和 x 为 零 时 的 仅 考 虑 滚 转 目 由 度 的 定常 运动 ,是 一 种 假想 的 机 
动 动作 。 尽 管 如 此 ,这 种 运动 与 副 宫 操纵 的 短 时 间 内 反应 ,还 是 接 近 的 。 

根据 稳定 深 转 的 含义 ,可 以 写 出 滚 转 力矩 的 平衡 方程 ,其 系数 形式 为 


Сър Е Сь +6, = 0 (8. 46) 
由 此 得 四 | 
р 8 27 а (8. 47) 


可 见 ,在 给 定 飞行 条 件 下 ,一 定 的 副 要 偏转 对 应 一 定 的 滚 转角 速度 。 显 然 副 要 操纵 的 本 质 
不 同 于 升降 能 和 方向 能 的 操纵 。 对 后 两 者 来 说 ,它们 属于 “ 角 位 移 ”操纵 , 即 在 给 定 飞行 条 件 
下 ,一定 的 升降 能 和 方向 能 偏 角 对 应 一 定 的 迎 角 和 侧 滑 角 。 因 而 对 于 前 者 副 必 操纵 来 说 ,应 必 
于 “角速度 ”操纵 。 从 式 (8. 47) 中 还 能 体现 出 副 权 的 操纵 效率 。 


飞机 实际 的 稳定 滚 转角 速度 ,还 与 飞行 速度 了 有 关 , 即 一 bz。 所 在 以 低速 ,特别 在 近 


地 飞行 时 ,驾驶 员 比 较 关 心 p 值 ,其 值 过 小 会 给 深 转 操纵 带 来 困难 。 有 的 飞行 品质 规范 要 求 
在 (1.2~1.4) Van 情况 下 , 副 恬 操纵 效能 应 保证 不 小 于 0.055, 对 应 杆 力 不 小 于 98 М. 

在 高 速 大 动 压 飞行 时 ,压缩 性 和 结构 弹性 变形 会 使 副 唤 操纵 效率 下 降 。 如 继续 保持 p 不 
小 于 0.055, 对 副 泪 操纵 效能 就 显得 要 求 太 高 。 针 对 这 一 情况 ,飞行 品质 规范 中 又 规定 速度 在 
(0. 9—1.0) Vwwx 时 , 副 史 操纵 效能 应 能 产生 的 实际 滚 转 角速度 2 之 1. 5 rad/s, 对 应 杆 力 不 超 过 
98 М. 

上 述 指标 对 低速 大 展 弦 比 飞 机 比较 合适 ,因为 这 类 飞机 对 副 翼 操纵 反应 比较 接近 单 自 由 
度 的 。 对 高 速 飞机 来 说 , 副 避 操 纵 反应 与 单 自由 度 滚 转 反应 有 差别 。 因 此 ,近期 的 飞行 品质 规 
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范 对 深 转 操纵 效率 的 要 求 , 改 为 以 副 吹 阶 牙 偏转 在 给 定时 间 内 深 转 角 不 小 于 规定 值 来 衡量 ,如 


起 飞 着 陆 状态 要 求 1 s 内 滚 转 30"; 空 战 时 要 求 1 s 内 滚 转 90" 等 ， 
_ 8.6 ВЕЈНА 


与 纵向 情况 类 似 ,驾驶 员 通过 施加 操纵 力 和 移动 操纵 机 构 来 实现 对 飞机 的 横 侧 操纵 。 因 


而 横 侧 操纵 力 和 位 移 特性 ,就 成 了 驾驶 员 评 价 
飞机 横 航 向 静 操 纵 性 的 重要 指标 。 

模 侧 操纵 力 和 位 移 的 符号 规定 为 : 副 沉 左 
压 杆 , 相 应 的 驾驶 员 杆 力 P, 和 杆 位 移 4; 为 正 ， 
НН РН д, 为 正 ( 见 图 8. 22(а)); ЖЕНИ, 
相应 的 脚 路 力 P, 和 脚 路 位 移 a, 为 正 , 方 向 舵 偏 
向 右翼 д, 为 正 ( 见 图 8. 22(b))。 显 然 , 横 侧 操 
纵 力 是 用 来 平衡 副 细 和 方向 舵 舵 面 上 的 贸 链 力 
де; 而 操纵 机 构 位 移 则 与 副 避 和 方 回 舵 偶 角 保 
持 确定 的 对 应 关系 。 | 

利用 虚 位 移 原理 ,在 原 操纵 系统 处 于 平衡 
状态 的 基础 上 ,可 建立 横 侧 操纵 力 与 相应 贸 链 
力矩 的 关系 ,对 于 副 翼 为 

Р, =— &,Н, =— | (k,H,)r — (ks,H,)1] 

(8. 48) 
Я НЯ ЖЕ, Е Е НИЕ 
相反 , НЯ НЕЕ, 


лла ИЯ, ШЖ 


225) 1, ДЕ. КАЖ ША, [| 
авто 
РАМЕ 
Р, =— ЬН, (8. 49) 
А А, = дд, / Да, 称 为 方向 能 操纵 系统 传动 比 。 


8.6.1 НЕЙ ЕЕЛЯ 





$0 
ЖИ 


Е 8.22 横 侧 向 操纵 系统 原理 图 


由 于 舱 面 处 绕 流 的 复杂 性 ,其 贸 链 力矩 系数 一 般 不 易 估 准 , 常 采用 吹风 试验 得 出 。 这 里 只 


是 定性 地 从 物理 上 说 明 匀 链 力矩 的 性 质 及 其 影响 因素 。 


211 


二 航空 飞行 器 飞行 动力 学 


1. Нл 
НЕЕ 五, 一般 也 用 无 因 次 系数 С, ЖЖ. НТА 70 ЛЕН Я 
ЛЖ 32, миле нии ля. ИНТА), Е | 
Н.р = 95.с, * Сьв (8.50) | 
式 中 5, МЕ ЛЕТЕ САЕНА КЛНИЯ зс, АННУ ВИ ЛЕ. 
НВ, СЕМЕНА, ШЕЕ Я Ci x 可 表示 成 
CiaR = (Со + Са, + Сы, 1 Cra rTa + Cra pp + Сы тв | (8.51) 
2 Со ТАЗЕ ИТО ОАВ ЛА АЖ, 


МАР РЕОНИ 对 于 无 上 反 直 机 要 构 形 , 左 副 要 产生 
的 应 与 右 副 要 的 相等, 即 





(rt ар дет = С.а 
У \ 
ді, 


С. = (268) нЕ Е ЧА, ЗЕЕ ЗЕ Е НИЗ 
НВ 





С, др 二 一 С И 


с. „= (=) 为 加 要 调整 片 信 角 引起 的 饮 链 力 抢 系数 的 导数 , 同 理 Cs = 一 Ca， 


L 


С.„=(5=) 为 角速度 己 引 起 的 饼 链 力矩 系 数 的 导数 。 它 是 通过 机 要 局 部 迎 角 变化 
РА. ЕР 
Лар (р) == ру, lV = ру. ‹ 
ЕУ ЕЕ" 
| АС, (р) = Сл. Am = С рӯ, 
上 式 对 斑 求 导 ,得 相应 的 导数 。 同 时 由 于 左 副 机 迎 角 的 反对 称 变化 , 册 
Ср = Сыр = Сы. 


С, = (256) 为 角速度 r 引起 的 镑 力矩 系数 的 导数 。 它 将 通过 机 可 的 局 部 速度 变化 


而 产生 的 。 正 的 7 使 右 副 咽 速度 变化 量 为 
| ДУ (г) а= ту, , 
ЕАО ВЕ Е У 
АС (7) = Сы Уа 
上 式 对 7 求 导 ， 即 得 相应 导数 。 考虑 到 左 副 要 速度 的 反对 称 变 化 , 则 可 得 
АС, еза С. “本 = Со: | 
如 采 考 虑 简单 操纵 机 构 , Е З е АНН ЕКО ВС ЈА Г А Е. 
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右 可 鲍 链 力矩 之 差 确定 , 代 人 式 (8. 48) ,可 表示 为 
H,=H,r—H,:,= | 
2gSscs (С.г • д, С. Tat Сы зв * В Сы о (8. 52) 
ЧЕН. Е Н ВНА, ЕЕС Б АОИ НЕ 27У, АЛ 
ЕЗ АЕТ АА А ВАЛЕ: ЕВЕ Т 
ОЧЕН, ДАЖЕ. 
2. ВЕЕ УЕ 
ЭТИСЕ ИЕ Н ЭЕ Й С, 表示 ,为 
全 | ‚ (8.53) 


_ А ЕВЕ ИН гс, АЕО ЛЕ К. НЕ Cu 可 表 


ж 

С БО аре С (8. 94) 
式 中 Ca 一 3 和 Cs 2 ууувнявн ана енене тя 
降 能 求 得 。 





入 为 侧 滑 角 引 起 的 匀 链 力矩 导数 ,可 表示 为 











Ge - 
~ 91 _90\. (8.55) 
Сл = р (1 2р) 
е аа 
_3C с. Е. 
Съ = Лр) = 一 
№ 98. у, (8.56) 
дСь 2С 1 
= Я Vt 
| ЭВ. 一 ApP(r) = ЭВ. г 


将 这 些 导数 代入 式 (8.53) 后 ,可 整理 成 


а аСн 357 
н, = кав, 20001-4 тта раба, ае (8.57) 


+ | 
М Vk 
8.6.2 横 侧 操纵 力 特 性 


下 面 仅 定性 了 解 模 侧 力 操纵 特性 。 详 细 的 公式 推 革 由 于 繁杂 将 省 去 ,其 原理 类 似 于 学 站 
ыы 详细 了 解 ,请 参 и 
定常 直线 便 滑 飞行 А 
арха иеа ени, ЗИ АН 
НИНЕ Ват 
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对 于 无 上 反 直 机 村 的 飞机 ,有 


Р, =-Р* 一 211 .0 (8.58) 
L 


Cna.s 





КР: =h Сы 25,0, 5 , 称 为 副 要 操纵 力 对 飞机 质心 的 侧 向 位 移 梯度 ,代表 驾驶 员 为 了 


克服 数值 为 Wo ИЕН. ПТ 


当 方 向 舵 调 整 片 处 于 中 立 位 置 时 , 定 直 侧 滑 水 平 飞行 时 的 方向 能 的 脚 足 力 ,可 近似 表示 为 


С, С 
Р. =— Р’ п, |, + 2 8 
| С п ( Тс, В| (8.60) 





式 中 Р: =, ZS.c, У , 称 为 方向 能 操纵 力 对 Wo 偏 航 力矩 的 梯度 ,代表 为 了 克服 数值 为 W。 


的 偶 航 力矩 所 需 施 加 的 方向 舵 操 纵 力 。 





将 定 直 侧 滑 飞 行 所 需 的 舵 偏 角 和 侧 滑 角 的 式 (8. 33) 代 入 式 (8.59) 、 式 (8.60) 中 ,并 类 同 升 


降 舵 操纵 引入 舵 面 松 浮 时 横 侧 气动 导数 后 ,经 整理 可 改写 成 





Р — [Сы бы FE) (8.61) 
Св | Cs 
(С.в р Cos С 、 ; , 
和 (8. 62) 
С С Cp 
Кее 
式 中 模 航 向 松 浮 导数 为 
дс, 2С о + Сьь «а 
Сы = (33 г Ы Еа. 


可 见 , 定 直 侧 滑 飞 和 3 时 可 人 操纵 力 特性 基本 上 与 并 级 向 松 汉 六 稳定 性 导数 成 正比 这 与 纵 问 
操纵 力 的 情况 是 一 致 的 。 


将 式 (8. 62) 对 $ 求 导 得 


У ме. Ve/ 


= аы (8. 63) 


有 的 飞行 品质 规范 将 其 列 为 方向 舵 静 操纵 力 指标 。 
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О x | (8.59) 











第 8 章 а, 
2. 正常 盘旋 飞行 


”与 定 直 平 飞 相 比 ,以 同样 高 度 、 速 度 进行 正常 盘旋 时 ,除了 迎 角 要 加 大 ,还 出 现 了 三 个 方向 
的 旋转 角速度 。 因此 ,纵横 向 髓 面 上 都 产生 附加 匀 链 力 沽 ,需要 由 驾驶 员 施 加 操纵 力 予 以 
平衡 。 

НЕНИИ ЗЕЕВА ЕУГЕН Т 
Зеу Е И М 














С, о еа 
Р, = Р: е0 эъ. Сэ. | и 
方向 能 的 附加 脚趾 力 近似 表示 为 
Св С ПЕ Ты | 
= Pr nl ++ (7 0! | 
Р Р "| С Е т (8.65) 
Е 
я с С дє wi. 
ДР. Р. ет, [аё С (1 + 5 || (8.66) 


式 中 “A” 表 示 相 对 定 直 平 飞 状态 的 增 量 。 

再 将 正常 盘旋 所 需 舵 偏 角 式 (8. 45) 以 及 盘旋 角速度 、Aa 与 过 载 关 系 式 (8. 42) 代 入 
аны за Е АЛЕНЕ ВВГ А 
式 可 改写 为 








Р =— р ВОМ А п, =. 1%. # | 
2V CE 
| (8.67) 
р: Б. ЛУС; Се 本 
= Пл ] п. дс, 
а Е Р. Hi Nn | ея | 
式 中 横 航向 松 浮 导 数 分 别 为 
C 
Crs f = == С, с с 
ва. 
- (8.68) 
С, ! 
Сты = бе = Сг, т а 
| h Я 
3. 稳定 滚 转 | 
паважна, ИЖЕ О МНЯ НЕНИЯ нн 





о Dy. (8. 69) 
| em 
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将 稳定 滚 转 所 需 的 副 必 偏 角 式 (8. 47) 代 入 得 


с о О ЕЯ А | 
Р, = © (Cs — Ca, сен В = EC (8. 70) 
ЕАЖ р ЖЕ 
а. 08.7) 
р Cw 


ЭНН ТАЕ ЕА Н ЗЕК. 
8.6.3 助力 器 操纵 时 的 杆 力 特 性 


对 于 高 速 飞机 , 副 恤 操纵 系统 也 装 有 无 回力 助力 器 ,如 略 去 操纵 系统 摩擦 力 , 副 辟 杆 力 完 
全 来 自 载 荷 机 构 。 若 压 杆 位 移 增 大 , 则 载荷 机 械 弹簧 压缩 量 增 大 , 杆 力 增 大 , 即 
арР, аа 
о зр 











Е 15 
аа. 0. 


式 中 ар, /аа, РАСИН ОМАТ ИА) 40, /44, =. В 8 副 必 操纵 系统 传动 比 。 
тж Екы 


(8. 72) 


НЕРВ 19 25 20] т НУ ЕН 9 АДЭ (8. далол ааай 
ја 9) В 7 Е т ВЈ АЗЕЛ. 
从 式 (8. 72) п] л, Ж РЕЛЕ В 7 96, Д ЕВЕ ЕЗ ЖИ Л ЕЖЕ 


же ын ЛІ d+ Ш. ў ші н AH 15 4 А ран PE Ar ВЫ А, Е 


ЕЕЕ. ЖА ЛЬНА И 2Н СНУ ЗЕ Тар ЛЕ) 9-1 № ЩИ 8. 23 所 示 。 
小 位 移 时 , 杆 力 梯度 dP,/dd, 大 些 , 杆 力 增加 明显 ， 名 驶 员 易于 掌握 村 量 ;而 大 位 移 时 - 杆 力 梯 
Ж ар, /4а, 小 些 ,以 致 于 杆 力 不 会 过 大 ,造成 驾驶 员 过 于 疲劳 。 


140 





—150 





—100 


—75 | 


8.23 某 机 的 装 有 无 回力 助力 器 副 翼 操纵 系统 杆 力 和 杆 位 移 关 系 
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在 副 翼 操 纵 系统 中 有 时 还 装 有 非 线性 机 构 , 可 使 传动 比 到 发 生变 化 , 杆 位 移 4, 与 副 细 仿 
角 不 再 是 线性 变化 ,如 图 8. 24 所 示 。 小 偏 角 时 & 小 ,大 偏 角 时 &, 大 。 这 样 在 改变 同样 的 偏 角 

”情况 下 ,小 偏 角 时 相应 的 杆 位 移 大 些 ,可 保证 操纵 不 致 过 于 灵敏 ;大 偏 角 时 相应 的 杆 位 移 小 些 ， 
可 以 避免 操纵 过 于 迟钝 ， | 





-150 -100 50-279 50 100 150 
ОЖ -10 а тт 


7 —20 
—30 


图 8.24 非 线 性 机 构 对 副 翼 杆 位 移 与 偏 角 关 系 影 响 
8.7 影响 飞行 器 横 航 向 平衡 . 静 稳 定 和 药 操 纵 的 其 他 因素 


8.7.1 动力 装置 的 影响 | 


动力 装置 工作 时 的 影响 ,主要 考虑 螺旋 桨 或 涡轮 喷气 发 动 压气 机 和 涡轮 的 反作用 扭矩 . 螺 
旋 桨 滑 流 及 涡轮 喷气 发 动机 尾 喷 流 的 引 射 作用 等 。 

螺旋 桨 及 涡轮 喷气 发 动机 转动 部 件 的 反作用 扭矩 ,在 多 发 动机 飞机 低速 飞行 、 发 动机 高 转 
速 工 作 状 态 下 比较 明显 。 从 互 换 性 要 求 出 发 ,发 动机 转动 部 件 大 部 分 采用 同一 形式 。 转 动 部 
件 高 速 同 向 旋转 ,反作用 扭矩 就 大 ;低速 飞行 时 ,气动 力作 用 小 ,所 以 反作用 扭转 的 相对 影响 就 
较 严 重 。 为 了 减轻 这 种 反作用 扭转 的 影响 ,有 时 可 将 垂 尾 的 安定 面 适当 偏 置 一 个 很 小 的 角度 ， 
使 得 在 主要 飞行 状态 下 ,所 需 横 航 向 操纵 面 的 偏 角 可 减 小 一 些 。 

螺旋 桨 产生 的 滑 流 本 身 是 扭转 的 , 它 引 起 飞机 绕 流 的 非 对 称 性 ,同时 使 垂 尾 区 平均 速度 的 
大 小 和 方向 都 发 生变 化 。 滑 流 流 过 机 辟 时 也 会 改变 机 辟 的 局 部 流动 条 件 。 这 些 变化 都 会 引起 
横 航 向 气动 导数 的 改变 。 尾 嘴 流 的 引 射 作 用 则 视 尾 奢 流 与 平 . 垂 尾 的 相对 位 置 而 定 。 

无 论 是 发 动机 转动 部 件 的 反作用 扭矩 ,还 是 滑 流 和 尾 嘴 流 的 影响 ,一 般 都 是 通过 试验 来 确 
定 的 。 | 


8.7.2 构 形变 化 的 影响 


1. 增强 横向 操纵 效能 装置 | 
Е ЕН НА ЖЕ, ЕЛЕ О ЕЕ, ЧН 
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时 ,就 打开 以 协助 完成 横向 操纵 任务 ,如 图 8. 25 所 示 。 挑 流 片 打开 ,引起 平板 前 压强 增 大 , 破 
坏 了 上 滥 面 的 光滑 流 线 ,使 该 半 婴 的 升力 减 小 ,构成 附加 的 滚 转 力矩 。 通 常 扰 流 片 操纵 是 与 副 
咽 联 动 的 , 当 副 缕 偏 角 达 到 一 定 值 时 (8"~10°) , 副 咽 上 偏 的 那 一 边 的 扰 流 片 自动 打开 ,起 到 增 
强 副 滤 操纵 效能 的 作用 ,同时 可 减少 不 利 偏 航 力矩 。 当 机 辟 两 侧 的 扰 流 片 同 时 打开 时 ,使 飞机 
升力 下 降 ,阻力 增加 ,是 防止 飞机 在 着 陆 初始 阶段 反弹 ?现象 的 措施 之 一 。 

涡流 发 生 器 是 一 些 导 向 叶片 ,垂直 安装 在 机 辟 必 面 上 。 图 8. 26 所 示 的 是 安装 在 副 翼 前 缘 
前 面 的 涡流 发 生 器 。 每 一 叶片 的 流动 像 半 个 小 机 辟 , 产 生 的 翼 梢 旋涡 将 权 面 附 面 层 外 的 气流 
带 入 附 面 层 内 ,以 增加 附 面 层 内 的 动能 ,延缓 气流 分 离 ,从 而 改善 副 咽 在 大 迎 角 下 的 效能 ， 

2. вн ВЕ 

ае ЕИ е Е РЕСЕ СЕ 
部 相对 集中 ,从 而 使 [Cn | С». Я Crw 等 值 变 小 。 但 使 垂 尾 区 侧 洗 加 大 ,从 而 使 Ca * 值 变 
大 ,相应 的 速度 阻 滞 加 大 , 即 太 变 小 。 起 落架 放下 时 对 横 侧 气动 导数 也 存在 一 定 影响 。 这 些 


影响 一 般 可 以 通过 吹风 试验 得 到 


А Аз AN Ил ФУ 15+ 士 J о 


增 压 区 减 小 升力 








| | 2 


图 8.25 ” 扰 流 板 增 强 横 向 操纵 作用 图 8.26 涡流 发 生 器 的 作用 
8.7.3 弹性 变形 的 影响 


结构 弹性 变形 的 影响 是 复杂 的 ,即使 对 称 飞 行 ,由 于 展 向 气动 载荷 作用 ,机 辟 也 会 变形 ,从 
而 使 上 反 角 发 生变 化 。 如 展 向 气动 载荷 不 通过 机 杜 刚 性 轴 , 则 在 弯曲 变形 的 同时 ,还 产生 扭转 ， 
变形 。 如 有 非 对 称 运动 , 则 附加 载荷 将 进一步 引起 机 辟 变 形 。 这 些 变形 势必 影响 横 侧 气动 导 
数 ,继而 影响 飞行 器 动力 学 特性 。 但 由 于 涉及 其 他 学 科 , 这 里 不 作 全 面 介 绍 。 下 面 仅 介绍 机 杜 
弹性 变形 引起 的 副 翼 反 效 现 象 。 

КЖ, ВЕЕР, НЗ НЕО ЕЖА ЮЖН 
ОГ ВНЕ СВ, УРОН, НН УЕ ЖЕ В ЕДЕ 
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Да ЕЕ, ДРЕВНЕЕ, ра 
ВЕНЕ Е вне, 
图 8. 27 Иж. НЕЕ — ЗЕ уа 
因 扭转 变形 而 减 小 , 副 翼 上 偏 一 侧 则 加 大 。 几 何 迎 角 
反对 称 变化 引起 的 气动 力矩 前 弱 了 副 翼 滚 转 操纵 效 | 
в А, НАНА ЕниЕня 图 8.27 副 要 偏转 引起 的 机 要 扭转 变形 
变形 也 增 大 , 副 翼 操纵 效能 就 越 低 ; 达 到 某 动 压 g 值 时 , 副 翼 操纵 效能 削弱 到 零 , 副 翼 就 完全 失 
去 滚 转 操纵 能 力 , 则 此 时 的 а 称 副 翼 操 纵 反 效 的 临界 速 压 ,相应 的 速度 称 副 翼 反 效 临界 速度 . 
当 飞 行 速度 超过 该 临界 速度 时 ,偏转 副 翼 将 引起 相反 的 效果 , 即 左 压 杆 会 产生 向 右 的 深 转 力 
矩 ; 右 压 杆 会 产生 向 左 的 滚 转 力矩 。 这 就 是 所 谓 副 翼 操纵 的 反 效 现象 、 Е 

为 保证 飞行 器 飞行 安全 ,减轻 大 速 压 飞行 时 外 侧 副 翼 操纵 效能 下 降 的 不 利 影响 ,目前 采用 
的 措施 中 ,有 的 飞机 配置 内 侧 副 辟 , 低 速 飞行 时 使 用 外 侧 副 翼 ,高 速 飞行 时 使 用 内 侧 副 翼 ; 有 的 
飞机 安装 扰 流 片 装置 ,来 加 强 滚 转 操纵 效能 。 


8.7.4 大 迎 角 、 地 面 效 应 的 影响 





许多 由 机 翼 产 生 的 横 航 向 气动 导数 是 与 迎 角 ( 或 CL) 直 接 有 关 的 。 迎 角 增 加 至 一 定 值 后 ， 
升力 线 斜率 将 出 现 非 线性 变化 , 流 过 飞行 器 表面 的 气流 出 现 分 离 . 不 对 称 的 情况 ,结果 造成 作 
用 在 机 上 的 横 航 向 气动 力 和 力矩 变化 。 图 8. 28 为 某 高 速 飞机 横 航 向 气动 导数 随 迎 角 的 变化 
规律 。 可 见 阻尼 导数 在 大 迎 角 下 出 现 变 号 ; 横 航向 静 稳 定性 降低 ,其 至 出 现 航 向 静 不 稳定 ;能 
面 操纵 效率 也 下 降 等 。 这 些 变化 势必 会 影响 飞行 器 的 动力 学 特性 。 

对 于 低速 飞机 ,大 迎 角 下 可 能 会 出 现 所 谓 “机 辟 自转 ”的 现象 ,从 升力 系数 随 变化 曲线 图 
8. 29 可 知 , 当 对 称 面 处 迎 角 超过 临界 迎 角 a. ,飞机 以 рео ЖЕНЕ, ЕЖЕ А КЕ 
半 辟 剖面 迎 角 ,而 相应 的 Cz 值 有 可 能 小 于 左 半 翼 的 ,机 喜 两 侧 的 升力 差 引 起 绕 ОНИ, 
其 作用 方向 与 飞机 滚 转 方向 一 致 ,不 但 不 阻止 飞机 滚 转 , 反 而 起 加 速 滚 转 作 用 , 故 谓 之 “机 可 自 
转 ? 现 象 ,也 即 造 成 机 辟 滚 转 阻尼 导数 反 号 С, ,>>0。 

对 于 高 速 飞机 ,通常 采用 大 后 掠 翼 、 三 角 翼 , 现 代 飞 机 还 加 上 边 条 的 气动 布局 ,这 将 延缓 气 
流 分 离 。 提 高 临界 迎 角 ,升力 系数 Cr 在 超过 临界 迎 角 后 下 降 缓慢 ,因而 出 现 自转 时 机 较 晚 ,其 
至 不 出 现 机 辟 自 转 。 但 是 ,大 迎 角 下 ,由 于 翼 身 对 垂 尾 的 遗 蔽 作用 增强 , 垂 尾 几 乎 全 部 处 于 辟 
身 产生 的 分 离 气流 中 ,加 上 垂 尾 有 效 后 掠 角 变 大 等 原因 ,导致 牌 尾 的 航向 稳定 性 降低 ,全 机 出 
现 航向 发 散 现 象 。 如 图 8. 28 中 的 某 高 速 飞机 , 迎 角 超 过 20", 即 出 现 C.e<0。 | 

РЕ “У НН “НОВ ВЕ УДЕЛ 
尾 旋 的 根本 原因 。 其 详细 说 明 见 第 11 章 。 | 

近 地 飞 行 时 ,地面 效 应 改变 了 全 机 的 绕 流 条 件 , 使 经 身 组 合体 升力 线 斜率 增 大 ,影响 尾 流 
的 大 小 和 方向 。 这 些 因素 会 间接 影响 横 航 向 气动 导数 。 但 由 于 在 飞机 倾斜 下 ,下 沉 机 辟 一 侧 ， 
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图 8.28 某 高 速 飞机 横 航 向 气动 系数 随 & 变化 曲线 
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第 8 章 飞行 器 的 横 航向 平衡 、 和 


因 接 近 地 面 升力 增 大 ,上 涟 机 酉 一 侧 升力 则 减 小 а 即 出 


Я Г Cu 这 样 的 动 导数 等 。 





图 8.29 大 迎 角 时 机 要 滚 转产 生 的 迎 角 变 化 


复习 思考 题 


8.1 НН туфа, С, В 曲线 为 什么 党 通过 原点 , 呈 反 对 称 变化 ? 偏转 方 
向 舵 时 ,如 在 气动 力 线性 变化 范围 , 则 曲线 如 何 变化 ? 

8.2 何谓 飞行 器 的 航 问 静 稳定 性 和 横向 静 稳 定性 ?影响 横 航 向 静 稳 定性 的 主要 因素 是 
什么 ? | | 

8.3 现代 高 速 飞行 器 的 横 航 向 气动 特性 有 何 特点 ? 

8.4 试 推导 因 非 对 称 装 载 在 飞人 了 器 上 作用 有 不 对 称 滚 转 四 AL 时 ， 为 保持 定 直 飞 т ЕЕ 
па УЕ, 77 аЙ НО С С, ВЮ). 

8.5 ШТУК ТУ, ЕЕЕ ВЛА НОВИН 
Св Ж] Сань | 

8.6 飞机 从 定常 直线 无 侧 滑 飞 行 状态 转 人 定常 右 盘 旋 ,试问 驾驶 员 应 如 何 操纵 副 翼 \ 方 ， 
阿 舵 和 升降 能? 
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前 述 的 静 稳 定性 和 静 操 纵 性 问题 中 ,重点 讨论 了 飞机 受到 扰动 后 的 初始 恢复 特性 与 参数 
的 关系 ,以 及 从 一 个 飞行 状态 过 渡 到 另 一 个 飞行 状态 的 稳 态 增 量 和 飞机 设计 参数 的 关系 。 而 
飞机 受 扰 后 最 终 的 恢复 过 程 和 操纵 反应 的 过 渡 过 程 , 则 是 本 章 分 析 的 一 个 重点 。 

同时 ,现代 飞机 往往 利用 自动 器 改善 甚至 “主动 ?控制 飞机 的 飞行 动力 学 特性 ， 从 而 减少 对 
飞机 气动 .总体 设计 的 约束 ,提高 飞行 性 能 | 
不 论 怎样 ， 在 飞行 动力 学 分 析 和 设计 的 基本 讨论 中 ， (0 般 从 线 性 小 扰动 模型 出 发 ,飞机 
的 扰动 运动 用 纵向 和 横 航 向 分 开 的 模型 分 别 描述 ,线性 系统 理论 则 是 主要 的 再 从 工具 ,数值 分 
工具 可 利用 MATLAB 等 软件 。 

因此 ,本 章 首先 讨论 飞机 纵向 运动 的 稳定 性 ,再 讨论 纵向 操纵 性 。 在 此 基础 上 ,结合 现代 
ЖАВ К, Л 3 其 中 几 种 基本 类型 的 控制 器 及 其 对 飞行 动力 学 的 影响 最 后 简单 介绍 飞 
机 纵 问 飞行 品质 要 求 。 


ЛУ 


9.1 飞机 纵向 运动 稳定 性 


9.1.1 纵向 扰动 运动 方程 和 基本 求解 理论 


在 6. 5 节 详细 讨论 了 纵向 小 扰动 运动 方程 。 对 于 飞机 稳定 性 和 操纵 性 分 析 , 一 般 可 以 不 
计 高 度 变化 对 外 力 和 外 力矩 的 影响 ,并 假设 基准 运动 为 水 平 直线 ,由 方程 式 (6. 78) 得 


ДУ Ху Х. +в 0 – 6] ГАУ 
ах Е Да = — 1. 1 0 Е 
= Ис А == 一 -一 7 =. 
dt Ad My— MZ М.-М,7, М+М 0| lAg 
лб 0 0 | 0] LA0 
Хг Хь 
— Ls 20 de 
ы уам (9.1) 








дү 4 


| 0 0 
其 中 状态 矢量 x=LAV Ла Adq Л, ЖЕ и= 区 Ah ] , лд. 和 Al 分 别 为 气动 能 
面 偏 角 ( 常 规 飞机 纵向 为 升降 能 或 全 动 平 尾 ) 和 油门 杆 位 置 ， 
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表 9.1 列 出 了 纵 同 动力 学 导数 用 气动 导数 表示 的 关系 式 。 
表 9.1 纵向 气动 导数 


ааа 


_ Гусоѕ (а, + фт) (Сру+2Ср" )g， S —Т. sin (а, +1) —СОад, 5 


т ту, т 

















Х.= 












5 


л Ts соѕ (а, +1.) 
Ха, =— Сы, ~ = 一 


т 












_ Туз (а, +9) Су." 9, $ 
“ тү, mV 


_ (Сь* +С) $ Г» соѕ (а, +9) + Сьа» 5 











Е) 
和 тҮ, ту „ " 

_ А Чао о У ако 
Си в. А | 28 Ста а о. 

5) Ts sin (а, +9) 

2, = Сд т | 5-1 И езер а 
Tx _ (Силу 2Си» )4* Әс Суд» с 
ВЕЕ ЗМ и в 


| 
М. =. 19° 5-2 





式 (9.1) 是 典型 的 高 阶 线性 常 系数 党 微分 方程 组 ,描述 了 飞机 偏离 其 对 称 定 党 直线 平衡 
动 后 ,纵向 运动 的 偏离 情况 。 如 前 所 述 ,相应 的 基本 问题 有 两 类 , 即 所 谓 稳定 性 和 操纵 性 问题 。 
对 于 稳定 性 问题 ,讨论 受到 偏离 平衡 的 初始 扰动 ,但 并 不 施加 操纵 Cu=0) 时 ,飞机 随后 的 
运动 情况 。 对 应 的 运动 模型 进一步 表示 为 
х = Ах, х(0) = 0 (9, 2) 
对 于 此 方程 的 解 , 以 二 阶 方程 为 例 说 明 。 此 时 方程 式 (9. 2) 展 开 为 标量 形式 
X1 = ар + арх. | 


22 = ал, а 22 


A— a — а С; 
| lok =° 
可 见 , 要 使 上 式 对 所 有 时 刻 ! 成 立 , 则 АНКАРА 的 特征 根 ,[C， CsJ 是 相应 于 》 的 
特征 矢量 。 | 
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对 于 一 般 的 ” 阶 方程 式 (9. 2) ,其 解 取决 于 矩阵 4 的 特征 根 。 当 所 有 的 个 特征 根 X;(i 二 = 
1] ,…,n) 互 异 时 ,其 解 为 


хо = УХ 09.3) 


式 中 ХНА 相应 于 4; 的 特征 矢量 ,具体 值 取决 于 初始 条 件 。 = \ 
对 于 操纵 性 问题 , 则 讨 ; 6 施加 操纵 后 的 飞机 运动 情况， 对 应 的 运动 模型 可 进一步 表示 为 
х = Ах + Ви, 510) ==.0 (9.4) 
这 是 非 齐 次 方程 ,直接 应 用 微分 方程 理论 , 解 的 结构 为 


0 = хе" +20) (9.5) 


АЕА одах 4) 的 一 个 特 解 ,X, 由 初始 条 件 确定 。 


另外 ,也 常 将 式 (9. 2) , 式 (9,4) 进 行 Laplace 变换 ,并 用 线性 系统 分 析 方法 讨论 。 
9.1.2 模 态 特 性 分 析 方法 


1. 稳定 性 判定 准则 
这 里 以 式 (9. 1) 中 人 的 特征 根 讨论 为 主 ,其 等 价 于 特征 方程 


А— Ху —(Х.-+ 2) 0 8 
Ду д +7, — 1] 0 
у е ЕИ = () (9.6) 
— (Му – М,2у) (М, -М,7,) А (М, +М,) 0 | 
| “0 | 0 " л} 
的 解 。 其 展开 后 为 关于 4 的 一 元 四 次 代数 方程 
| АН О (9.7) 


АХ ве Г НОНО РНС ВЕНУ ЕЕ, ИГТ ЕР РХД ГЕН) Routh- 
Hurwitz 稳定 性 准则 判定 。 飞 机 纵向 扰动 运动 稳定 的 充分 必要 条 件 为 








мао 
1 Wh а 1 
нр, | Be 0 sy 0.0) 
3 р. 0 б, р. р, 
и 
ооо 
尔 等 价 于 


20, b>0, b>0, bh>0 

| В = 66,0, ЬЫ, 6 > 0 | 
并 且 , 若 已 =0, 式 (9. 9) 中 其 他 条 件 均 满足 , 则 对 应 有 一 个 特征 根 为 零 根 ; 若 R=0, 其 他 条 件 均 
满足 , 则 对 应 有 一 对 特征 根 为 纯 虚 根 ， 


290 


(9. 9) 
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二 阶 振动 系统 


Кечын 仑 可 知 , 式 (9.7) 为 实 系数 一 сея 且 夺 有 复 根 则 必 
成 对 共 斩 出 现 。 亦 即 , 式 (9.7) 可 以 分 解 为 两 个 一 元 二 次 代数 方程 之 积 
es 
式 中 р,,Е,,р,,Р, ея ие А КЦ 
分 系统 稳定 , 则 对 应 的 每 一 个 二 阶 系统 稳定 。 由 Routh - Hurwitz 稳定 性 准则 不 难得 出 , 将 等 
价 于 
р, >0, РТ 220 Р”, >0, Р, >0 


下 面 先 回顾 二 阶 系统 的 稳定 特性 ,其 标准 的 特征 方程 形式 如 
А 2 А-а =0 90 009.10) 
相应 的 微分 方程 模型 为 | | 
2 + 250,7 + айл = 0 (9. 11) 


А 200), ОЖТ. 

模型 式 (9. 11) 可 以 措 述 许多 实际 物理 系统 的 运动 规律 ， 如 弹簧 - 振子 阻尼 系统 ,操纵 飞机 
舵 面 偏转 的 伺服 艇 机 等 。 其 中 6,w, 分 别称 为 系统 的 阻尼 比 和 无 阻尼 自 振 频率 。 

系统 特征 根 为 | 


Аз = бо, Е Ср 1 十 io (9. 12) 
ПТ А, у ЭЕ АБ, ЛГ, НЕРВ ЛН А, АО. 11) 的 
个 9 
X(t) = Хе! Xe (9. 13) 
式 中 Xi ,XX 由 z(0) , 工 (0) 确 定 , 当 „НН, Х, ХЗ. 
如 式 (9. 13) 所 示 ，, 当 ,为 两 个 实 根 时 ,z( 刀 的 运 ИЕ. 
А-Я ЗН Х, = | Х, | es? , 则 式 (9. 13) 可 进一步 写成 
200) = 2| Х, |е"соѕ (м - 9) | (9. 14) 
式 中 振幅 | Х, | 和 初始 相位 8 可 由 ZX(0),X(0) 确 定 。 
ве, ЯН 由 振动 系统 的 运动 是 由 两 类 简单 的 运动 基 加 而 成 ， 称 之 为 典型 模 态 运动 ,每 
一 个 实 特征 根 或 每 一 对 共 思 复 根 都 代表 了 一 个 基本 模 态 运动 。 其 中 实 特征 根 代表 了 非 周期 的 
指数 型 运动 ,而 共 斩 复 根 代表 了 周期 振荡 运动 。 视 特征 根 实 部 符号 情况 ,每 一 个 模 态 运动 或 为 


发 散 的 ,或 为 收 钙 的 ;不 发 散 也 不 收敛 时 则 处 于 临界 稳定 状态 。 发 散 或 收敛 的 情况 如 图 9.1 
所 示 ， 


当 系 统 振动 运动 为 收敛 的 , 则 所 有 的 模 态 为 收敛 的 , 亦 即 所 有 的 特征 根 具有 负 实 部 或 为 负 
实 根 ; 当 振 动 运动 为 发 散 的 , 则 系统 有 一 个 或 一 个 以 上 的 模 态 为 发 散 的 , 亦 即 有 一 个 或 一 个 以 
上 的 特征 根 具有 正 实 部 或 为 正 实 根 ; 当 有 一 个 特征 根 为 零 或 一 对 特征 根 为 纯 虚 根 , 而 其 他 根 为 
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і 
(с) 负 实 根 | (9) 正 实 根 


图 9.1 特征 根 代表 的 典型 模 态 运动 
收敛 根 , 则 振荡 运动 振幅 既 不 收敛 ,也 不 发 散 ， 
图 9.2 示 出 特征 根 参数 在 复 平面 上 的 表达 关系 ,由 此 容易 推断 当 特 征 根 在 复 平面 上 移动 
时 导致 的 模 态 特性 的 变化 ， 
当 固 定 无 阻尼 自 振 频率 w 时 , 随 着 阻尼 比 $ 变 化 ,系统 响应 特性 变化 如 表 9. 2 所 列 ， 
表 9.2 系统 响应 特性 随 阻尼 比 的 变化 
响应 类 型 
指数 型 单调 发 散 运 动 
一 对 正 实 部 复 根 指数 型 谐振 功 发 散 运 动 


ея | 等 幅 谐 振荡 运动 





图 9.2 特征 根 参数 关系 
292 











第 9 章 飞机 的 纵向 稳定 性 和 操纵 性 С 


3. 模 态 运 动 参数 
描述 模 态 运动 的 常用 参数 如 下 。 
(1) 半 训 期 三 ?或 倍 幅 时 t。 
它 描述 了 模 态 运动 参数 变化 到 初始 时 的 一 半 ( 若 模 态 收敛) 或 初始 时 的 2 倍 ( 若 模 态 发 散 ) 
所 需要 的 时 间 。 当 模 态 运动 为 振荡 型 时 , 按 其 包 络 线 确定 ,如 图 9.1 所 示 。 由 式 (9. х 
式 (9. 14) 可 知 , 若 模 态 收敛 , 则 由 


Л 1 > t 1 
е 1/2 = 二 或 е? 1/2 一 — 
2 2 


得 
>. 9 或 ал = (9.15а) 
类 似 地 , 当 模 态 发 散 时 , 则 
5 或 (9.15Ъ) 


近似 地 jn 220. 693。 可 见 , 特 征 根 在 复 平面 上 离 虚 轴 越 远 , 则 不 论 收敛 或 发 散 都 越 快 。 

(2) 振荡 频率 w 或 周期 

对 于 振荡 型 模 态 ,频率 w(rad/s) 表 示 每 秒 钟 内 振荡 次 数 ,而 周期 T(s) 表 示 振 划一 周 所 需 
要 的 时 间 。 由 式 (9. 12) `0. 14) 可 知 





2к 2T 
Ге | (9.16) 
е w ^/1— ё | 


可 见 ， 等 征 根 在 复 平面 上 离 原 点 越 远 , 则 振荡 频率 越 快 ,周期 越 短 。 
(ЯНИЕ М, 
它 表明 振荡 模 态 频率 与 阻尼 之 间 的 关系 。 其 值 越 大 , 则 振荡 频率 过 高 或 者 振荡 阻尼 过 小 。 
由 定义 得 
Мор In2y1—€ 0. 44 


Т 2né 
上 述 模 态 秋 加 ,稳定 性 情况 及 其 模 态 参数 定义 ,适用 于 各 类 用 线性 常 微分 方程 描述 的 高 阶 
运动 系统 。 对 于 纵向 扰动 描述 为 四 阶 方程 时 , 当 特 征 根 为 一 对 共 斩 复 根 7? 士 iw 和 两 个 不 同 实 根 
Ms, 时 , 式 (9. 1) 描 述 的 扰动 运动 恢复 规律 为 
д0) = Але" cos (wt + 91) + Х.е + Х,еч 


(9:17) 


(9.18) 

2100) = Ае" соѕ (ot Бф) + Хз лез 4 Х,еч 

фл, "д. 即 为 纵向 扰动 状态 量 , 而 每 一 特征 根 相应 的 模 态 在 各 个 状态 量 中 的 表现 关系 
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(振荡 模 态 振幅 比例 A，: … : A Но, оо 差别 和 单调 模 态 幅 值 比 ) 则 取决 于 该 特征 根 
相应 的 特征 矢量 。 : 


9.1.3 典型 的 纵向 运动 模 态 


we 特性 呈现 一 定 的 规律 ,下 面 先 看 一 例 。 

Я: 某 型 通用 航空 飞机 ,具有 无 后 掠 梯形 翼 , 下 单 翼 带 上 反 。 其 基本 参数 如 下 ， 

рН 

МЕ Г. = 1420.9 Кв * т, І, = 4067.5 Кв * ш’,[,= 4 786.0 Ке * т, = 0 Ке • т; 

УЕ $ = 17. 1 mi ,平均 气动 防 长 c=1.74 п, КЬ = 10.18 м; 

飞机 在 海平 面 以 Ma= 0. 158 飞行 ,CL, =0.41,Сь. =0. 05; 

迎 角 导数 С, =4. 44,Сь=0. мса 683; 

速度 导数 Ciy =0. 0, Су =0. 0, С =0. 

动 导数 С=С =0. 0,6. = 一 4. РА 80,C。 = —9. 96; 

操纵 导数 Cs = Са =0. 355,0 =0.0,С, = —0. 923, 

上 述 与 角度 有 关 的 量 的 单位 均 为 弧度 ,不计 推力 随 速 度 的 变化 。 

首先 代 人 表 9.1 中 的 导数 计算 式 , 然 后 应 用 式 (9. 1) 计 算 扰动 运 云 动 相关 矩阵。 对 于 运动 稳 
定性 问题 , 仅 需 要 其 中 的 状态 矩阵 ,得 


—0.0452 1.6869 0 — 9.8100 
—0.0069 — 2.0291 1 0 | 
_ | 0.0063 一 6.9843 —3.0010 0 
| 0 0 ] 0 | 


其 特征 根 分 布 如 图 9. 3 所 示 , 模 态 特性 如 表 9. 3 所 列 。 


х 9.3 示例 飞机 模 态 特性 








由 此 ,示例 飞机 纵向 挑动 运动 具有 两 个 模 态 ,其 中 一 个 为 周期 很 短 、 误 减 快 的 振 葛 模 态 , 称 
为 短 周期 模 态 ; 另 外 一 个 为 周期 长 、 ee (或 沉浮 模 态 )。 
自 式 (9. 14) 与 式 (9. 18) 可 知 , 除 了 特征 根 决定 各 模 态 演变 的 收敛 /发 散 快慢 及 其 振荡 情况 
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之 外 ,对 于 每 一 模 态 ,各 变量 之 间 的 相对 大 小 及 其 相位 关系 取决 于 相应 的 特征 矢量 。 
表 9. ВИНЕ НИ, 而 图 9. 4 则 更 形象 地 示 出 特征 矢量 图 。 其 中 


对 应 于 共 斩 特征 根 中 虚 部 为 十 io 的 一 文 , 随 着 时 间 的 推移 ,特征 天 量 在 复 平 面 上 将 以 角 速 么 о 


反 时 针 旋 转 , 同 时 成 指数 规律 收缩 或 伸张 (取决 于 特征 根 实 部 ) ;为 一 文 与 此 共 罗 , 随 着 时 间 的 
推移 ,在 复 平面 上 以 角速度 w 顺 时 针 旋 转 。 此 两 文 的 合成 形成 了 完整 的 振荡 模 态 。 男 外 , 特 
征 矢量 仅 提供 状态 变量 的 相对 变化 信息 ,所 以 不 妨 取 伤 仰角 A9=1。 由 于 俯仰 角速度 有 量 纲 ， 
所 以 没有 与 其 他 参数 直接 比较 。 

№ 9.4 示例 飞机 模 态 特征 结构 (对 应 于 虑 部 为 二 ia 的 特征 根 | 


| 140-50. 7601 
(AV/V,): Да: Ab 


0. 042е37. №1 : 1. 370633" : ] 














长 周期 模 态 特征 矢量 


— 0, 1184-0. 8401 


0. 008—0. 0501 












ООО 2131 





: 0. 051е— 80.8" : 1 





0. 849е98. 0" 





(а) 短 周期 模 态 (b) 长 周期 模 态 


图 9.4 示例 飞机 特征 矢量 图 


由 此 ,在 短 周 期 模 态 中 ,速度 变化 较 小 并 可 以 忽略 ,而 迎 角 振 葛 的 振幅 和 相位 与 傣 仰 角 相 
近 。 另 一 方面 ,长 周期 模 态 以 速度 和 俯仰 角 的 变化 为 主 , 且 速度 相位 比 俯仰 角 大 约 超前 90°. 

两 种 典型 模 态 在 示例 飞机 纵向 扰动 运动 中 的 具体 体现 如 图 9. 5 所 示 。 

总 之 ,飞机 典型 纵向 扰动 运动 具有 两 个 模 态 ,其 中 振荡 的 短 周 期 模 态 周期 很 短 、 衰 减 快 。 
其 周期 和 半衰期 在 数秒 量 级 (有 时 其 至 不 到 1 s) ,频率 每 秒 几 弧 度 , 转 动 运动 参数 如 迎 角 КН 
角速度 等 主要 呈现 该 短 周 期 模 态 特性 。 受 扰 后 恢复 的 瞬 态 过 程 集中 在 最 初 的 几 秒 内 ,随后 迎 
角 、 俯 仰角 速度 基本 恢复 到 未 扰动 的 原平 衡 状 态 , 故 适宜 在 较 小 的 时 间 尺 度 内 观察 。 

长 周期 模 态 周期 长 . 训 减 慢 。 其 周期 和 半衰期 在 数 十 秒 甚至 数 百 秒 量 级 (有 时 发 散 、 或 者 
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不 振荡 ) ,频率 每 秒 零 点 几 弧 度 甚至 更 小 。 质 心 运动 速度 及 轨迹 主要 表现 该 模 态 特性 ,适宜 在 
较 长 的 时 间 尺 度 观察 。 在 长 周期 时 间 尺 度 内 ,飞机 作 迎 角 几 乎 不 变 的 上 下 起 伏 运 动 (如 图 9.5 
(с) Ятт) , 故 长 周期 模 态 又 名 识 浮 " 模 态 。 其 中 飞行 速度 相位 比 俯仰 角 大 约 超前 90 ,速度 和 


高 度 交 葵 变 化 ,动能 和 势能 相互 转换 。 


Аа /(°) 


® $) 


Ag/(( ) 





(а) 短 时 间 尺 度 
] 


А JICmn。s ') 
> 


Аа /() 
| 





0 25 50 75 100 . 
1/5 


АӨ/(°) 





0 25 50° 75 100 
(Б) 长 时 间 尺 度 


1/5 


高 度 增 量 /mm 





0 2 000 4000 0 000 
前 向 距离 /m 


(ce) 飞行 轨迹 


图 9.5 示例 飞机 纵向 扰动 运动 时 间 历 程 
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在 受 扰 最 初 几 秒 ( 短 周期 表现 强烈 的 时 段 ) ,速度 变化 不 明显 。 至 于 其 他 状态 参数 如 信仰 
角 , 则 两 种 模 态 特性 都 有 所 表现 ,其 恢复 过 程 是 两 个 模 态 的 又 加 。 

本 节 示 例 飞 机 的 纵向 运动 模 态 特 性 具有 典型 性 。 下 面 作 进一步 分 析 , 以 便 了 解 其 物理 
成 因 。 


9. 1.4 短 周期 模 态 分 析 


根据 9. 1. 3 节 的 结果 ， ЕВ СТЕ ДУ 20, 
则 根据 式 (9. ря аз ме Ја ДЕ ЕК 


Ad 二 
ма И н 9.19 
49- М, М,7, М, ЬМ, --А9 | 
特征 方程 为 | 
| | АИ. 1 | 
(М, М,2,) А (M4+M)| 
(ИЕМ ЕМ АМИ 0 (9.20) 


根据 二 阶 系统 的 稳定 性 判定 准则 ,如 果 短 周期 是 稳定 的 , 则 上 述 特征 方程 的 系数 必须 大 于 
零 , 妈 


т а 

оо | (9.21) 
са М. 二 M,Z.) > 0 

ХР, М, 0, М, 过 0,2。 之 0, 故 式 (9. 21) 第 一 条 件 自然 满 丰 。 将 第 二 条 件 化 成 


= 22 
无 因 次 气动 力 系数 形式 ,得 





二 [去 ео С 一 0 (9. 22а) 
2ш Cr 


因为 Cu >С. ,或 者 说 不 计 推力 在 升力 方向 的 分 量 (正如 推导 式 (7. 66) 所 作 的 假设 ), 则 得 到 
临界 条 件 
(zz 一 Za)Cr < 0 ~ (9.225) 
式 中 jn 二 2m/pSc 为 飞机 的 相对 密度 ;天 = 区. 一 C。/(2m ) 为 飞机 的 握 杆 机 劲 反 。 
由 上 式 , 当 飞机 的 质心 位 于 握 杆 机 动 点 之 前 , 即 хх, 时 ， 纵向 短 周期 运动 稳定 ; ;否则 , 若 
тр, ,飞机 的 纵向 短 周期 运动 不 稳定 。 握 杆 机 动 点 可 作为 飞机 短 周 期 运动 稳定 性 的 判 东 。 
根据 式 (9. 11) „2009. 12), 短 周期 模 态 近似 频率 和 阻尼 比 为 | 


Wasp = (М, + М.И.) | 


Ё = М, + М, 7—5; р 
Пр О ре 

20, sp | | 
例 : 飞机 及 其 状态 同 9.1.3 节 。 按 照 式 (9. 23) ,得 到 


dnsp — (一 8. 8) 十 (一 0: 05) (— д. 02) гаа/ з 一 3, 60 rad/s 


(9. 23) 
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Е О 2.00) 
2 2(3. 60) | 
А = 0, №, 1, =—2. 48 +2. 611 | 
相应 的 模 态 参数 :ap 三 0.278 з, Т=2. 407 s。 与 按 四 阶 方程 得 到 的 结果 相 比 ( 见 表 9. 3), 二 者 
误差 不 到 1 % 。 | 
Я] М, , 5. (9. 19) ~ (9. 23) ВЕШ ЗЕНА В В НЕЖНЫЕ, УРАН 
纵向 静 稳 定性 的 飞机 ,M.<0 实际 上 提供 了 纵向 受 扰动 后 振荡 型 转动 运动 中 的 主要 “恢复 ” 力 
矩 源 , 其 值 的 大 小 将 首先 影响 振 葛 频率 (注意 这 里 俯仰 导数 均 已 除了 俯仰 惯 矩 世 ) ;而 M, 十 
М: <0 提供 了 受 扰动 后 振荡 型 转动 运动 中 的 主要 阻尼 力矩 源 ( 能 量 衰 减 因素 )。 此 外 ,垂直 平 
动 运动 对 短 周期 模 态 也 有 影响 (通过 2. 项 改变 迎 角 的 变化 规律 ) 。 
当 飞 机 作 超 声速 飞行 时 ,相对 于 同 高 度 亚 声速 飞行 ,由 于 Ma 值 的 增加 , 短 周期 模 态 频率 
将 明显 增 大 ;但 由 于 俯仰 阻尼 作用 的 减弱 , 则 短 周 期 阻尼 比 趋 于 下 降 。 特 别 地 ,高空 超 声速 习 


—^ а 22 < и Р — г 


行 由 于 飞机 气动 惯性 比 的 下 降 ,经 常 出 现 短 周期 动态 特性 变 差 的 问题 。 图 9. 6 示 出 了 一 架 起 


声速 战斗 机 的 具体 特性 。 
HOkm | 
Н=10 km 
到 pe 


EE 
ww ЧИ 


= 0. 69 





J РА Lm 


Wusp/rad*s ) 
4 





0.4 0.8 1.2 1.6 2 0.4 0.8 СИЕНА 2 
Ма Ма 
(а) 阻尼 比 (b) 无 阻尼 固有 频率 


图 9.6 某 战斗 机 纵向 短 周期 模 态 的 高 度 速度 特性 


如 果 短 周期 特性 不 理想 ,可 以 通过 调整 飞机 重心 .改变 平 尾 容积 等 总 体 设 计 措 施 进行 改 
。 但 对 于 飞行 包 线 范围 较 宽大 的 飞机 , 较 好 的 解决 方法 是 通过 使 用 反馈 控制 硕 。 


9.1.5 长 周期 模 态 分 析 


周期 模 态 表现 时 间 较 长 ,其 中 可 以 认为 迎 角 和 飞行 法 回 速 度 已 恢复 为 未 扰动 平衡 状态 
Ed 
方程 可 写 为 
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ДУ Г" 一 &1TAY | | 
| [a К о [9 | (9. 24) 
特征 方程 为 
Г Р" 
| 7, б ХА +26 = 0. (9. 25) 
长 周期 模 态 近似 频率 和 阻尼 比 为 
р 一 Дуб 
| (9.26) 
Е) 07 
ъ = д0, | 


由 表 9. 1, 当 不 考虑 压缩 性 的 影响 和 推力 随 速 度 的 变化 时 , 则 
wf 


| (9.27) 
а 
С.С). | 
НРА МК О) в ВЕНА ВЕРА 5 ЗЕ Веза 2), М | 
түе же ту 十 mpg A = 常数 

若 未 扰动 和 扰动 按 长 周期 模 态 恢复 时 升力 系数 相同 (假设 迎 角 扰动 已 恢复 ) ,并 考虑 上 式 
扰动 速度 V 变化 规律 , 则 扰动 时 升力 可 表达 为 | 

І. = те — pe (AH)SC,: 


高 度 方向 动力 学 方程 可 写 为 


mAH = Leos АУ, — т = 1 — тв 
将 上 述 升力 工 公式 代 和 后 ,得 
АН+ Ге ЈАН = AH+w,AH=0 (9. 28) 
其 中 ,动能 和 势能 交换 振荡 运动 的 频率 为 


п.р 


5. = 09.29) 


结果 与 式 (9. 27) 频 率 相同 ,但 按 机 械 能 вй КЕНИИ. 
ЕАН АКН, КУА Е, ЛЕВИ 
复 。 而 微弱 的 不 平衡 力 将 要 持续 较 长 时 间 , 如 图 9.7 所 示 。 当 升力 增加 时 ,飞机 将 出 现 不 大 的 
向 上 法 向 加 速度 о, , 航 迹 便 和 组 地 上 弯 , 使 A7 之 0; 同 时 ,重力 在 航 迹 切 向 的 分 量 使 切 向 加 速 
度 向 后 ,o.<0, 速 度 减 少 ,因而 升力 下 降 。 当 升力 下 降 到 小 于 重力 在 升力 方向 的 分 量 时 ,Ay<0， 
航 迹 转向 下 弯 。 当 Ay<0 时 ,重力 的 分 量 又 使 飞机 增 速 ,升力 逐渐 加 大 。 当 升力 大 于 重力 在 
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升力 方向 的 分 量 时 ,AY 又 逐渐 增加 。 如 此 反复 ,形成 速度 .俯仰 角 及 高 度 变化 的 长 周期 振 功 。 


这 一 振动 的 阻尼 与 (Tv 一 Dy)/m 等 多 种 参数 有 关 , 且 数值 通常 较 小 , 故 收敛 和 发 散 都 较 和 缓 ， 


驾驶 员 易 于 控制 。 





Е 9.7 长 周期 模 态 的 运动 背景 


例 : 飞机 及 其 状态 同 9. 1. 3 节 。 按 照 式 (9. 27) ,得 到 
Фр = а rad/s = 0. 26 rad/s 
_ 1 
/20.41/0.05) _ 
А, 一 一 名 on Біо, 01 8 =— 0. 022 +0. 2591 

相应 的 模 态 参数 :t= 二 31.4 з, Т=24.3 s。 与 按 四 阶 方程 得 到 的 结果 相 比 ( 见 表 9. 3), 二 者 误 
差分 别 为 22 % 和 18 %。 | 

虽然 还 有 其 他 的 长 周期 近似 方法 ,但 精度 都 明显 低 于 短 周 期 模 态 近似 。 其 原因 是 前 述 的 
长 周期 模 态 为 “ 弱 ” 模 态 属 性 , 受 许多 小 量 的 影响 ,一旦 进行 简化 必然 导致 明显 的 误差 。 但 无 论 
如 何 , 式 (9. 24) 一 式 (9. 27) 及 式 (9. 29) 仍 反映 了 长 周期 模 态 的 主要 特点 。 其 振荡 周期 主要 
受 当前 飞行 速度 影响 ,而 振荡 的 衰减 情况 则 与 (Ty 一 Dy)/m 等 多 种 参数 有 关 。 随 着 飞行 条 件 
(如 高 度 .速度 ) 的 变化 ,长 周期 模 态 的 特性 将 有 明显 变化 。 另 外 ,飞行 轨迹 角 У. 对 长 周期 模 态 
也 有 明显 影响 ,而 短 周 期 受 此 参数 影响 则 较 小 。 特 别 还 要 注意 , 随 飞行 条 件 的 变化 ,长 周期 模 
态 经 常 还 可 能 变 成 不 稳定 的 或 晓 变 成 非 振荡 模 态 。 

寿 长 周期 模 态 衰减 特性 不 满意 , 则 一 般 仅 通过 气动 ,总体 等 方法 进行 调节 比较 困难 ,或 者 
可 能 导致 飞行 性 能 的 明显 下 降 。 当 对 此 模 态 有 和 较 高 的 要 求 时 ,可 以 考虑 应 用 反馈 控制 方法 予 
以 改善 。 


0.086 — 


р 


9.1.6 现代 飞机 纵向 模 态 特点 


现代 飞机 的 飞行 范围 大 , 构 形变 化 丰富 ,从 而 有 更 多 的 模 态 特性 。 特 别 是 随 着 航空 技术 的 
发 展 ,自动 控制 技术 在 飞机 设计 中 得 到 广泛 的 应 用 ,从 而 给 设计 师 提供 了 更 多 的 自由 度 ,并 可 
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能 设计 出 更 优越 的 飞机 


从 飞行 动力 学 的 观点 , 随 着 自动 器 的 引入 ,至 少 可 以 带 来 以 下 好 处 ; 
© 不 必要 强调 提供 自然 兽 稳定 性 (放宽 王 稳 定性 设计 ) ,因而 可 以 使 用 更 小 的 尾翼 使 飞行 


性 能 得 到 改善 ; | 
@ 可 以 设计 出 在 全 飞行 包 线 内 具有 一 致 满意 度 的 动态 特性 ,这 是 仅 靠 气动 .总体 设计 难 
以 达到 的 ; | | 


ө 可 以 使 飞机 飞行 更 舒适 、 安 全 ; 
@ 更 进一步 地 ,自动 器 可 以 提供 更 多 的 操纵 响应 类 型 ,满足 不 同 飞行 阶段 .不 同 飞行 任务 
的 需要 。 

换言之 ,现代 飞机 的 飞行 动力 学 特性 已 较 过 去 大 大 丰富 。 | 

本 节 着 重 讨论 随 着 静 稳 定性 的 放松 ,飞机 纵向 自然 模 态 变 化 的 特点 。 关 于 相应 的 自动 控制 
律 设计 问题 ,在 9. 3 节 讨论 ;第 11 章 将 结合 空间 机 动 飞行 对 自动 器 的 其 他 特点 进行 扼要 介绍 ， 
常规 具有 纵向 静 稳 定性 的 飞机 ,通常 具有 明显 的 短 周 期 和 长 周期 模 态 。 图 9. 8 所 示 为 一 
架 现代 高 性 能 战斗 机 低速 飞行 时 随 重心 变化 的 纵向 模 态 根 轨 迹 。 在 前 重心 位 置 具有 正常 的 表 
稳定 余 度 К,=7.6 %, 此 时 具有 常规 模 态 特性 。 当 重心 后 移 静 余 度 减少 后 ,由 式 (9. 23) 可 知 ， 
” 短 周 期 频率 将 下 降 ,而 阻尼 &,w, ,几乎 不 变 。 图 9. 8(a) 证 实 了 这 一 点 。 与 此 同时 ,长 周期 模 
态 振荡 复 根 随 静 余 度 下 降 亦 逐渐 向 实 轴 靠拢 ,如 图 9. 8(b) 所 示 。 当 静 稳 定性 接近 中 立时 , 模 
态 特性 发 生 明显 的 变化 ;在 静 稳 定 余 度 К, = 一 0.4 И, . 短 周 期 特征 根 均 晓 化 成 实 根 , 且 
其 中 一 个 长 周期 根 不 稳定 。 随 着 萝 余 度 继续 下 降 ,一 个 长 周期 和 一 个 短 周期 根 互相 靠拢 ,在 
K,。 一 一 1.4 %% 时 ,重新 耦合 为 一 组 新 的 阻尼 比 和 频率 都 很 低 的 振 葛 模 态 根 ( 常 成 为 第 三 振 葛 模 
态 ); 另 一 个 原 短 周期 根 向 负 实 轴 发 展 ,而 另 一 个 原 长 周期 根 向 正 实 轴 发 展 ,在 K, = 一 7.4 И 
的 后 重心 位 置 时 ,已 演变 为 1. 25 的 大 正 实 根 (相应 的 倍 幅 时 间 不 到 0. 6 s) ,运动 迅速 发 散 ，。 


< 






Я ее ааа. - авы. 
-0.074 ; –0.004}-—0.004 —0.074 _ 


злее новое ee es но ав assess ао ро очи о ооо вси еее ооо ром оные, 
б 


(a) 全 局 图 | (b) 原点 附近 


图 9.8 随 重心 调节 ( 静 余 度 K, 变 化 ) 纵 向 运动 根 轨迹 
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可 见 ,现代 飞机 从 提高 飞行 性 能 的 角度 ， 广泛 采用 了 纵向 放宽 静 稳 定性 设计 ， 但 其 纵向 自 
然 模 态 是 不 能 满足 飞行 需要 的 ,必须 进行 人 工 增 稳 。 

稳定 性 边界 从 Routh - Hurwitz 判 据 可 以 得 出 。 展 开 式 (9. 6), 实 特征 根 稳定 要 求 常数 项 
为 正 , 即 | 


Б, = g(ZMy —7М.) >0 | (9. 30) 
临界 稳定 时 取 等 号 。 用 无 因 次 气动 导数 替换 ,该 稳定 性 条 件 等 价 于 | 
Ста (Саи Е 2Сь* ) — Су (Сы + Сь» ) < 0 (9. 31) 
> ааа МТА ЯТ ЯНЕ ЕО АТ, 
К 此 稳定 性 要 求 简化 成 纵向 静 稳 定性 要 求 


Ве | (9. 32) 
否则 , 式 (9.31) 更 准确 。 

男 外 ,为 了 充分 发 挥 纵向 放宽 静 稳 定性 的 作 
用 ,在 设计 上 更 多 的 是 采用 减少 平 尾 容积 的 方法 ， 
因而 将 导致 俯仰 阻尼 等 参数 减少 。 图 9. 9 示 出 了 
随 (Cs 十 Ca ) 变 化 对 短 周期 模 态 特 性 的 影响 , 相 
| 应 的 静 余 度 为 K, = 0. 026 的 正常 范围 。 可 见 , 当 
图 9.9 短 周 期 根 随 俯仰 阻尼 导数 的 变化 ”俯仰 阻尼 导数 值 较 大 时 , 随 其 减少 导致 得 周期 阻尼 
( 乘 因子 为 对 原 Cw 十 Cna 的 缩放 ) 比 下 降 ,而 频率 的 变化 相对 较 小 ; 当 俯仰 阻尼 导数 
值 较 小 时 , 随 其 减少 导致 短 周 期 阻尼 比 和 频率 的 变 

化 均 较 明显 ,共同 作用 的 结果 ЖЕ РЁ ‚КЕНО РИ, 参见 式 (9. 23), 


i / Ё, 9 A 


9.2 飞机 纵 问 动 操纵 性 


系统 对 输入 的 响应 特性 评价 ,一般 包括 稳 态 增 量 特性 和 瞬 态 特性 。 飞 机 对 驾驶 杆 的 操纵 
簿 入 啊 应 特性 也 同样 可 以 分 为 所 谓 静 操纵 性 和 动 操 纵 性 。 毅 操纵 性 指 施 加 操纵 输入 指令 后 参 
数 的 稳 态 增 量 与 操纵 指令 之 比值 的 关系 ,前 面 讨论 的 舵 偏 角 平衡 曲线 梯度 (A6./AV) ,驾驶 杆 
力 梯度 (AP./AV) ,每 g 舵 偶 角 (Ab./Am)、 每 g 驾驶 杆 力 (AP。/An,) 等 都 是 纵向 静 操 纵 性 指 
标 。 动 操纵 性 则 指 驾 驶 员 操 纵 驾 驶 杆 后 飞机 响应 的 动态 特性 ,如 超 调 量 ,振荡 情况 和 达到 新 的 
稳定 状态 所 需 时 间 等 。 对 响应 特性 的 评价 指标 可 以 在 时 域内 要 求 , 也 可 以 在 频 域内 提出 。 





另 一 方面 ,无 自动 器 的 飞机 对 驾驶 杆 的 操纵 输入 响应 ,包括 驾驶 杆 输入 后 能 面 的 偏转 响应 


和 飞机 各 状态 参数 对 舵 面 偏转 的 响应 两 个 动力 学 环节 ;而 对 于 带 自动 器 飞机 , 则 包括 其 他 更 多 
的 动力 学 环节 和 结构 形式 。 

对 于 可 以 用 线性 常 微分 方程 描述 的 系统 ,对 任何 复杂 操纵 输入 的 响应 都 可 以 分 解 为 对 简 
单 操纵 输入 (如 阶 跃 .脉冲 和 谐 波 等 信号 ) 响 应 的 铸 加 。 
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”本 节 首先 介绍 常用 的 时 域 响应 指标 ,然后 简单 介绍 飞机 操纵 系统 及 其 动力 学 建 模特 点 ,最 
后 分 析 飞 机 对 升降 能 输入 的 开 环 操纵 响应 规律 ， 


9.2.1 时 域 响应 指标 


图 9. 10 为 系统 初始 状态 静止 时 对 单位 阶 路 输入 的 响应 曲线 ,其 纵 坐 标 按 稳 态 响 应 值 正则 
化 ,定义 响应 指标 如 下 。 | | 

延迟 时 间 а: 啊 应 曲线 第 一 次 达到 稳 态 值 的 一 半 所 需 的 时 间 。 

上 升 时 间 : 响应 曲线 从 稳 态 值 的 10 % 上 升 到 90 %( 或 从 5 % 上 升 到 95 %, 或 从 0 上 升 
到 100 %) 所 需 的 时 间 。 

峰值 时 间 2: 响应 曲线 达到 超 调 量 的 第 一 个 峰值 所 需 的 时 间 。 

最 大 超 调 量 M,: 响应 曲线 的 最 大 值 与 稳 态 值 之 差 , 用 百分比 表示 定义 为 

| у) –убоо) = 
у(оо) | | 

调节 时 间 о, 达到 该 时 间 后 ,响应 曲线 将 保持 在 稳 态 值 附近 的 一 个 允许 误差 范围 内 (通常 
取 十 5 Иа И). | 


P 


Д=+2 % 或 +5 % 





图 9.10 单位 阶 跃 输入 响应 曲线 


应 当 指 出 ,这 些 性 能 指标 ,并 非 在 任何 情况 下 都 必须 全 部 采用 。 如 过 阻尼 系统 ,其 瞬 态 啊 
应 不 出 现 超 调 现象 ,就 无 须 采 用 峰值 时 间 和 最 大 超 调 量 指标 。 
对 于 二 阶 从 阻尼 系统 ， 


Ум | : 9. 33) 
r(s) 于 十 26o0 5 十 地 Е Е 


Нр 0<2<1., ЖААР ЛЛ 05 
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6 
Т ЕЕ — sin (о, 1— 1-5) | 














аы (9.34) 
2 
0 = arctan | = 
可 以 推出 其 指标 如 下 。 
上 升 时 间 ( 从 0 上 升 到 稳 态 值 的 100 %)， 
一 (9.35) 
w V1 — @ 
峰值 时 间 ; 
= 一 天 | (9.36) 
Wn 1—& 
最 大 超 调 量 ， 
М, = Уж | (9.37) 
调节 时 间 ， 


о) 。 ( 按 土 2 % 的 误差 带 ) 
р ^ | (9.38) 
3/0680.) 5 % 的 误差 带 ) 
上 述 指标 均 属于 动态 指标 。 另 外 ,控制 精确 度 是 系统 的 稳 态 响应 性 能 指标 。 对 于 稳定 的 
控制 系统 ,一 般 是 根据 阶 跃 .斜坡 或 抛物 线 输入 所 引起 的 稳 态 误差 来 衡量 。 
定义 阶 跃 响应 稳 态 误差 e,, 为 输出 稳 态 值 与 阶 跃 幅 值 的 相对 差 , 即 
у(оо) 一 7(co ) 


е = 
е r(co) 


9.2.2 飞行 操纵 系统 


飞机 飞行 操纵 系统 有 不 同 的 种 类 ,经 历 了 不 同 的 阶段 而 逐渐 发 展 。 早 期 驾驶 杆 (驾驶 盘 或 
脚 路 ) 和 操纵 舵 面 之 间 直 接 通 过 机 械 方 式 ( 杆 或 钢 索 ) 连 接 ,属于 完全 人 力 操纵 方式 ;20 世纪 
40 年 代 开始 采用 气动 种 载 的 方法 (例如 随 动 调整 片 ) ,或 者 通过 增加 一 个 在 操纵 连 杆 上 起 作用 
的 液压 助力 融 印 去 大 部 分 载 答 ,属于 部 分 人 力 操纵 方式 ,帮助 驾驶 员 克 服 随 着 飞行 速度 和 飞机 
的 尺寸 增加 而 大 大 增加 的 匀 链 力矩 ;50 年 代 以 后 , 则 可 以 完全 通过 由 助力 器 来 补偿 舵 面 上 的 
匀 链 力 算 , 即 属于 完全 助力 操纵 方式 。 此 时 由 载 再 机 构 提 供 人 工 感 党 ,在 驾驶 杆 和 助力 锅 的 调 
节 阔 之 间 仍 存在 机 械 连接 ,从 舵 面 到 驾驶 杆 没有 力 的 反馈 ,因而 驾驶 杆 位 置 不 受 能 面 的 影响 ， 


фа, ЛІ 0 4 
也 称 之 为 无 回力 操纵 方式 。 


此 后 的 阶段 发 展 迅速 ,进入 了 自动 飞行 控制 时 代 。 为 了 改进 飞机 的 固有 特性 ,采用 了 增 稳 
怖 和 阻尼 器 ,以 解决 飞行 范围 扩大 到 高 空 .超声 速 后 , 仅 菲 气 动 .总体 设计 难以 克服 的 困难 。 其 
中 敏感 元 件 感受 飞机 当前 的 状态 参数 ,通过 滤波 、 比 较 和 放大 后 ,作为 电信 号 -机 械 位 移 转换 装 


304 





A hr СШ 











第 9 章 飞机 的 纵向 稳定 性 和 操纵 性 


置 的 舵 机 的 输入 信号 ,并 推动 助力 句 工 作 ,最终 改变 飞机 能 面 的 偶 转 角 ,改变 飞行 特性 。 与 此 
同时 ,驾驶 杆 与 助力 喜之 间 仍 有 机 械 连 接 。 采 用 自动 需 后 ,要 考虑 到 仪表 设备 (计算 机 、 传 感 器 


等 ) 的 可 靠 性 问题 。 因 此 从 飞机 安全 的 角度 , 增 稳 和 阻尼 系统 的 功能 受到 限制 ,更 多 的 只 是 从 


辅助 的 角度 改进 了 飞机 的 固有 特性 ,而 不 是 根本 改变 已 知 的 动态 特性 ,如 图 9. 11 所 示 。 





а [| 敏感 元 件 + 滤波 器 + 放大 器 


图 9.11 ВНЕ. ЈЕ 
图 9. 12 表示 飞行 操纵 (或 控制 ) 系 统 的 又 一 发 展 阶段 , 即 从 电气 -机 械 系统 过 渡 到 由 纯 电 
信号 传输 的 控制 系统 ,所 谓 电 传 操纵 系统 。 这 种 系统 有 结构 简单 .灵活 性 大 等 优点 。 最 初 这 类 
系统 还 有 一 套 机 械 备份 系统 ,以 便当 电 传 通道 发 生 故障 时 飞行 员 可 以 应 急 使 用 。 随 后 的 发 展 
则 是 通过 余 度 技术 ,取消 机 械 备份 ,并 进入 主动 控制 阶段 。 在 这 里 由 计算 机 来 决定 操纵 面 的 仿 
转 , 系 统 的 功能 没有 受到 限制 。 通 过 采用 适当 的 控制 或 调节 规律 可 使 飞机 的 动态 特性 在 一 定 
程度 内 发 生变 化 。 | 





9.12 多 余 度 电 传 操纵 系统 


操纵 系统 的 动力 学 特性 对 飞机 的 操纵 响应 的 影响 不 容 忽视 。 但 对 于 操纵 系统 的 动力 学 模 
型 ,将 与 具体 的 操纵 系统 形式 有 关 。 | a 

以 现代 飞机 主 操纵 系统 常用 的 能 机 为 例 。 作 为 传动 机 构 , 能 机 将 驾驶 员 的 指令 信号 和 繁 
感 元 件 输出 信号 ,转化 为 机 械 位 移 来 偏转 操纵 能 面 。 犬 多数 情况 下 ,从 舵 机 输出 端 引出 位 移 或 
速度 反馈 信号 ,以 改善 舵 机 工作 的 动态 特性 ,形成 能 机 回路 。 其 结构 原理 图 如 图 9. 13 бї. 
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根据 供给 舵 机 的 能 源 不 同 来 分 ,目前 常见 的 有 两 种 , 即 液压 能 机 和 电 液 舵 机 。 

| | К 9. 13 中 ,具体 的 反馈 形式 确定 了 传递 函 
数 G(s), 且 初步 分 析 时 可 以 忽略 其 中 非 线 性 因 
素 , 令 K=KiK;i, 可 以 得 到 租 机 回路 的 闭环 传 
ВИ Г. 








9.13 舵 机 回路 结构 图 (1) 位 置 反馈 舵 机 回路 
此 时 ,G(s)==1, 闭 环 回路 传递 函数 为 
оо Х(5) 1 


Х.00) ПЯТЬ (9.39) 


а 





[К 
1 一 人 | 去 ， Ё == 
УТ ОК 


ДЕЖЬНУЯЕ 98 в =1/ То 越 大 , 则 舵 机 对 动态 啊 应 的 影响 越 小 。 其 上 限 需 考虑 回路 稳定 性 要 求 。 
(2) 速度 反馈 能 机 回路 
此 时 ,CCs) 三 ?闭环 回路 传递 函数 为 




















— Хо) К 
а 0) 
式 中 
DR A 
(3) 均衡 反馈 舵 机 回路 | 
此 时 ， 
КЧ Те 
в ТОЕТ 
闭环 回路 传递 函数 为 
_ XG) _1+Т: 1 ЕХ 
Gals) el Т, Е А 了 十 С 1 ^2 
К КТ, КТ, 
и | (9.41) 


其 中 ,考虑 了 ТТ,КТ, НВ Т,,& В» (9. 39), Я, «< ИТ, 的 低频 范围 内 ,均衡 
能 机 回路 具有 速度 反馈 通 机 回路 的 作用 ;在 ос 17, 的 高 频 范围 内 , 则 具有 位 置 反 馈 能 机 回 
路 的 作用 。 

可 见 ,不同 的 舵 机 回路 特性 ,为 飞行 自动 控制 器 提供 了 不 同 的 控制 规律 。 至 于 助力 器 数学 
模型 ,可 以 作为 舵 机 回路 的 特例 ,简化 为 | 
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Аа /( ) 





2(9/5.)/6 ) 


ла) • 87). 






ЛИНИ НН 
10° 10" 10" _ 10 10' 
@/(гад * $) 


(b) 频 域 响应 





# 9.14 示例 飞机 升降 舵 操 纵 顺 应 ( 实 线 : 四 阶 模型 ;虚线 : 短 周期 近似 模型 ;A0.=1 ) 


Aa/(°) 


А Ит • 577) 





лө /(0°) 





А4/((°) +8) 


0 20 40 60 80 100 





Е 9.15 示例 飞机 升降 舵 操纵 响应 ( 实 线 :四 阶 模型 ;虚线 : 短 周 期 近似 模型 ;A6.==1) 
ла —(M, М; — 2,44 – (М, + M2,)Ae = 
Ла + 26,0, „Ла Ч о „Да = Mi Ад, (9. 46) 
对 照 式 (9. 33) „2009. 34) ,在 0 < „< ЖЕНИЯ Т, ИКЕЛЕ ДО, 后 : 


e а. sp 


Ac(D = 1 一 
) = |1 
| Wr sp 1— ё, 


sin (WwW, s, ] 一 С ЕЕ Ф.) 1а, 


(9. 47) 
| ta / | —_ а 
Ф. = атсхап 90 | | 


在 短 周期 时 间 斥 度 内 ,过 载 增 量 为 
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| АГ, У, 2 М, | е— Esp Wo, spl 2 
Ап, (2) А —— ФАУ Ы ы = ЗІП (о, 60+) |4 у 
= а pV (9. 48) 














Аи, (оо) = Ад, . (9. 49) 


化 成 无 因 次 气动 导数 形式 后 ,得 





Ап, (о) С 

这 正 是 式 (7. 65) 按 拉 升 运动 得 到 的 静 操纵 
性 指标 。 

需要 注意 的 是 , 当 对 于 飞机 纵向 放宽 
静 稳 定性 ,并 且 飞 机 具有 接近 中 立 的 静 不 и Еи 
稳定 度 时 ,上 述 按 短 周期 近似 所 得 的 结果 10 10 Il юш 10' 
将 导致 较 大 的 低频 响应 误差 ,如 图 9.16 所 6 
示 。 其 中 飞机 的 数据 同 9. 1 6 节 示例 . i а 
图 9.16(a) 图 9.16(b) 分 别 对 应 于 静 稳定 
余 量 K, 二 一 0. 42 % 和 ,二 一 7.42 % 时 的 ОИ Вие 
结果 。 可 见 ,图 9.16(a) 具 有 明显 的 低频 差 ET 
异 ,而 图 9.16(b) 类 似 于 静 稳定 时 ,对 于 多 
角 响 应 误差 比较 集中 (但 此 时 模 态 不 再 按 
长 . 短 划分 )。 无 论 如 何 ,对 于 放宽 静 稳定 
性 的 飞机 ,使 用 二 阶 近 似 模型 进行 操纵 稳 
定性 分 机 和 进一步 的 飞行 控制 器 设计 时 必 п Е М Е 
ИН , ЛИЛ АН МИН, т сю ю 

对 于 俯仰 操纵 响应 ,还 须 注意 到 操纵 。 к. 
升降 能 后 飞行 轨迹 的 变化 情况 ,如 图 9. 17 
所 示 。 可 以 看 到 ,操纵 升降 舵 后 ,首先 导致 
俯仰 力矩 的 变化 ,从 而 俯仰 万 态 发 生 改变 ， и 50 ИН 
并 由 此 导致 迎 角 和 升 、 阻 力 的 变化 ,最 终 Ia 
得 飞行 轨迹 改变 。 由 于 常规 飞机 的 这 种 外 me, 
力 变化 机 理 ,轨迹 相对 于 姿态 的 变化 有 明 РА 
显 的 省 后 时 间 tH。 若 按 式 (9 43), 图 9.16 放宽 静 稳 定性 后 迎 角 对 升降 能 操 纵 频 率 响应 
式 (9.45) ,并 忽略 操纵 力 导数 Z; ,可 得 _ (38. 四 阶 模型 ;虚线 : 短 周期 近似 模型 ) 





Ад. CLs 22 см, (9. 50) 


ӘС 2 










(а/5.)/6 ) 


2 


| «/б |/аВ 






/(а/5.)/6 ) 
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Е (9.5) 
0(5) 544, 1451 
轨迹 延迟 时 间 为 
н = 1/7, | (9.52) 


上 述 飞行 轨迹 变化 的 滞后 是 由 于 常规 飞机 的 
受 力 特点 所 决定 的 内 在 属性 ,不 会 因为 增 稳 控 制 等 
的 引入 而 改变 。 

最 后 通过 示例 说 明 飞 机 对 油门 响应 的 特点 。 

Я: 某 型 通用 航空 飞机 ,数据 同 9. 1. 3 节 示 

图 9.17 轨迹 响应 相对 于 姿态 的 滞后 | “ 例 。 初 始 为 平衡 飞行 , 增 大 油门 后 推力 增 量 为 

0.05 WW, 其 中 推力 通过 飞机 重心 (不 引起 附加 力 

矩 ) ,并 且 不 考虑 发 动机 响应 动力 学 。 飞 机 的 时 域 响应 如 图 9. 18 所 示 。 显 然 飞机 运动 主要 表 
现 出 长 周期 模 态 特性 ,速度 首先 增 大 ,并 按 沉浮 特性 缓慢 衰减 至 初始 未 扰动 之 值 ; 迎 角 的 变化 
较 小 ;轨迹 角 最 终 趋 于 增 大 的 稳 态 增 量 лу, >>0。 当 发 动机 推力 线 不 经 过 飞机 重心 时 , 则 Ay。 
720,8 AQas, 关 0。 至 于 发 动机 响应 动力 学 的 影响 ,主要 改变 最 初 几 秒 飞机 的 响应 。 在 这 里 ,以 
长 周期 模 态 为 主要 特征 的 运动 ,其 作用 可 以 不 计 。 | 


Ад, Ау /°) 














р : Ш : : 
“0 50 100 150 200 10. 50 100 150 200 
| ts - 
10 
А 
СИС Н РО ИРЕ. РЕР . 
= 个 
< | аав 
| : : S : : 
\ < _1 | 
0 50 100 150 200 0 50 100 150 200 
Ws tls 


图 9.18 示例 飞机 对 油门 操纵 响应 (推力 线 过 飞机 重心 ) 


9.3 带 自动 器 飞机 的 纵向 操纵 性 和 稳定 性 特性 


早 在 20 世纪 初 ,为 了 减轻 驾驶 员 负 担 ,实现 精确 控制 , 岗 考 虑 采用 上 自动 控制 装置 来 蔡 代 鸭 
驶 员 的 部 分 工作 ,由 此 各 类 型 的 自动 驾驶 仪 相 继 出 现 。 随 着 飞机 性 能 的 不 断 提高 和 飞行 任务 
的 不 断 复杂 ,特别 是 大 高 度 .远航 程 的 运输 机 和 高 速 ,高 机 动 战斗 机 的 出 现 , 为 保证 飞机 具有 民 


好 的 飞行 性 能 和 飞行 品质 ,对 于 控制 器 的 要 求 也 愈 趋 复 杂 ， 从 功能 上 划分 ,可 以 将 飞行 自动 控 
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制 器 分 为 以 下 几 类 。 


ө 自动 驾驶 仪 : 其 功能 为 控制 飞机 在 空间 的 姿态 和 轨迹 ; 
ө 阻尼 器 、 增 稳 器 : 主要 用 于 改善 飞机 的 稳定 性 ; 
ө 控制 增 稳 系 统 ; 能 够 同时 改善 飞机 的 稳定 性 和 操纵 性 ,使 全 飞行 包 线 范围 内 的 飞行 品 
质 满足 要 求 ; | 
ө 电 传 操纵 系统 : 采用 主动 控制 技术 ,从 而 极 大 地 改善 了 飞机 的 性 能 ,甚至 改变 了 飞机 
的 运动 模式 ; 
@ 综合 控制 系统 : 将 飞行 控制 系统 与 火力 ,推进 、 搞 电 等 控制 系统 进行 有 机 交 联 ,和 Е УК 
ЗЕ КЛЕ Але НОЕН АН ЕС ВЕ 
ИДЕЕ, ЯМ КУН А М СА) Е 
面 ) ,以 改变 飞机 运动 特性 。 因 此 ,从 物理 上 定性 分 析 飞 行 控 制 系统 的 作用 时 ,常用 某 些 简单 的 
代数 关系 式 来 代替 整个 飞 控 系 统 , 即 所 谓 理想 自动 器 假设 。 | | 
具体 来 说 , 设 y 为 飞机 的 某 个 运动 参数 ,6 为 某 个 操纵 机 构 偏转 角度 。 理 想 自 动 器 调节 规 
律 可 以 写成 | | 
До = KAy 
式 中 天 为 自动 器 增益 系数 ,也 就 是 说 整个 自动 器 用 线性 放大 器 替代 。 飞 机 上 将 增加 的 附加 气 
动力 或 气动 力矩 为 
АМ = М, Аб = КМ; Ау 
附加 气动 导数 增 量 为 
АМ, = КМ; 
ПГ, ЖАН А Эн п 以 初步 认识 其 功能 
ТЕТТЕ 特点 


9.3.1 НИНЕ 


飞机 使 用 俯仰 阻尼 器 是 为 了 改善 短 周期 模 态 的 阻尼 特性 。 图 9. 19 为 此 类 自动 器 的 工作 
原理 图 ,其 中 角速度 传感器 感受 到 俯仰 角速度 信号 后 ,经 过 放大 作为 舵 机 移动 信号 ,并 通过 助 
力 器 带动 舵 面 朝 着 阻止 飞机 转动 的 方向 偏转 。 例 如 当 飞 机 产生 机 头 上 仰 的 角速度 时 ,阻尼 器 
工作 的 结果 让 升降 能 ( 平 尾 ) 下 偏 , 产 生 阻止 机 头 上 仰 的 气动 力矩 ,其 效果 相当 于 加 大 了 平 必 信 
仰 阻尼 力矩 。 | | 
如 果 按 照 理想 控制 器 分 析 ， 即 不 考虑 阴 尼 器 中 能 机 、 助 力 器 等 元 件 本 身 动态 特性 的 影响 ， 
可 得 升降 舵 ( 平 尾 ) 偏 角 与 俯仰 角速度 之 间 的 关系 ( 即 控制 方程 ) 如 下 
А, = Ка (9.53) 
式 中 开 , 为 俯仰 角速度 对 升降 舵 ( 平 尾 ) 偏 度 的 反馈 增益 ,K, 之 0。 附 加 气动 阻尼 导数 增 量 为 
АМ, = КМ, 109. 54) 
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由 式 (9. 23) 可 知 , 这 一 般 将 会 提高 飞机 的 短 周 期 阻尼 比 和 无 阻尼 上 自 振 频 率 。 


i ед | 6, в 4 





图 9.19 俯仰 阻尼 器 结构 图 | 
随 KK, 变化 的 根 轨迹 示例 如 图 9. 20 所 示 ,可 见 , 不 太 大 的 反馈 增益 就 可 以 明显 改善 短 周期 


阻尼 比 ,而 长 周期 模仿 特性 相对 变化 较 慢 。 





Re Re 
(a) 短 周 期 模 态 (b) 长 周期 模 态 


图 9.20 俯仰 阻尼 器 系统 根 轨迹 


需要 注意 的 是 ,引入 俯仰 角速度 反馈 后 ,飞机 对 升降 舵 输 入 的 响应 稳 态 值 下 降 , 即 降低 了 
飞机 的 静 操 纵 性 。 由 式 (9. 46) , 式 (9. 54) ,增加 俯仰 阻尼 器 后 ,按理 想 调 节 器 有 
да —[(M, + К.М, ) +М, — 24а — [М, + (М, + ЕМ, )2, ]Да = 
Аа 4 25,0, „Ла wr Ла = М, Дб. 2 09. 55) 
由 式 (9. 49) ,过 载 稳 态 响应 值 为 
М | 
Ап, Соо) = 2 А. (9.56) 


可 见 , 引 入 俯仰 角速度 反馈 改善 阻尼 特性 的 同时 ,固有 振 葛 频率 增 大 , 稳 态 响应 值 下 降 。 


为 了 协调 这 一 稳定 性 和 操纵 性 的 矛盾 ,常用 的 方法 是 引进 清洗 网 络 。 清 洗 网 络 实际 上 为 


/Ar 一 一 -一 -> 


高 通 滤 波 器 ,对 低频 的 反馈 信号 不 起 作用 。 此 时 反馈 通道 传递 函数 为 


人 (过 人 


CS 


915] 





(9.57) 


则 系统 能 够 保持 无 反馈 时 的 静 操 纵 特性 。 同 时 为 了 获得 合适 的 系统 动态 特性 ,清洗 网 络 的 时 - 


间 常 数 选取 应 适当 ,不 要 过 小 。 
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另外 ,由 于 随 飞行 高 度 和 速度 的 变化 ,气动 特性 变化 


很 大 。 如 反馈 增益 按 中 空 条 件 调整 , 则 固定 不 变 的 增益 К 
”将 使 得 低空 飞行 感到 阻尼 偏 大 ,而 高 空 飞行 可 能 阻尼 不 Te 
足 , 故 反馈 增益 需要 随 飞行 条 件 调节 。 例 如 按 动 压 和 飞 | арени 
行 高 度 调节 ,使 得 高 空 小 动 压 时 反馈 增益 较 大 ,而 低空 大 | 
动 压 时 增益 较 小 , 以便 可 能 提供 全 飞行 包 线 内 均 满意 的 。 。 
动态 特性 。 图 9. 21 是 某 飞机 俯仰 阻尼 器 增益 随 飞行 高 

度 和 动 压 的 调节 图 。 图 9.21 К, 随 高 度 和 动 压 调节 


Ч 





9.3.2 纵向 增 稳 系 统 
从 9. 3.1 节 分 析 可 知 ,阻尼 器 的 作用 主要 是 增加 飞机 的 俯仰 阻尼 ,从 而 在 一 定 程度 上 改善 


了 飞机 Вит дат БЕ НН Е ГУ МЕ 但 它 不 能 改变 飞 材 ВОИ пи 2 2 РАН ИР КУН СК И КА ЖЕ 
Мону Лу. 79 Ууу ЛХ ЛУ. ТТ о НО КА 24 \Рьну 719) ВТА ЛЕ о ТУПУЮ ЧЫ AN СУА 0] 


扩大 ,从 亚 声速 到 超声 速 飞行 的 焦点 位 置 发生 很 大 变化 ,因而 对 一 定 的 质心 位 置 ,飞机 的 纵向 
静 稳 定性 也 发 生 较 大 改变 。 当 设计 超声 速 飞行 具有 合适 的 静 稳 定性 时 ,在 亚 声速 由 于 焦点 前 
移 , 静 稳定 性 常 感 不 足 , 甚 至 是 静 不 稳定 的 , 即 前 述 的 纵向 放宽 静 稳 定性 设计 。 这 时 不 能 仅仅 
依靠 阻尼 器 ,必须 借助 于 纵向 增 稳 装 置 。 

增 稳 装置 是 在 阻尼 器 基础 上 发 展 而 来 的 。 它 除了 俯仰 角速度 反馈 回路 外 ,还 有 对 迎 角 或 
法 向 过 载 的 反馈 回路 ,因而 不 仅 能 增加 飞机 俯仰 阻尼 ,而 且 还 能 增加 飞机 的 纵向 静 稳定 性 , 提 
高 飞机 的 短 周期 振荡 频率 ,可 以 在 更 广阔 的 飞行 范围 内 改善 飞机 的 飞行 品质 。 

图 9. 22 为 增 稳 装 置 的 工作 原理 图 。 其 中 迎 角 变 化 是 通过 迎 角 传感器 感受 ,其 信号 输入 放 
大 器 放大 后 ,再 经 能 机 及 助力 器 推动 舵 面 朝 着 减 小 迎 角 变化 的 方向 偏转 。 


驾驶 员 指令 P， 


- 


图 9.22 纵向 增 稳 系 统 结构 图 (虚线 通道: 增强 操纵 性 -控制 增 稳 ) | 
如 果 按 照 理想 控制 器 分 析 ,并 且 暂 时 忽略 滤波 器 的 作用 , 则 可 得 控制 方程 如 下 : 
Ад, 一 Kg 十 KK.Au (9.58) 
式 中 K。, 开 .为 俯仰 角速度 和 迎 角 对 升降 舵 ( 平 尾 ) 偏 度 的 反馈 增益 ,K,> 0,К.> 0。 附 加 的 气 
动 导数 增 量 为 | | 
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АМ, = KM; ， АМ, 一下 .Me (9.59) . 
МЛЯ В БОЯ НИЕ НН ЛЕ ВЕНЫ Л ГАЛ ВОНИ А ЈЕ 77 Н Е 7) 
和 矩 , 从 而 改善 了 飞行 模 态 特性 。 
下 面 通过 具体 的 示例 进一步 说 明 俯仰 增 稳 系 统 的 特点 。 | \ 
Я: 某 飞 机 状态 具有 纵 回 静 不 稳定 特性 。 其 迎 角 和 信仰 角速度 对 平 尾 仿 角 的 传递 图 数 分 
别 为 | | 
а(5) _ 0.123265 -75.00)(5 十 0.019 64 5-0. 008 892) | 
д. (5) (5 — 0. 097 55) (54-1. 912) (5 +0. 301 45-2 0. 036 01) 
其 单位 为 ( )/( ) 。 
908) _ 10. 065С5 + 1. 027) (5 4-0. 021 74) 


д.) (5—0. 097 55) (54 1.912)(5 4-0. 301 450.036 01) _ 
其 单位 为 ()，s-1/(9)。 


其 中 ,不 稳定 模 态 具有 约 105 的 时 间 当 数 ， ,而 第 三 振 葛 模 态 周期 约 33 s .阻尼 比 为 0.79， 


仿 ВН) 
ТЕЛ НИЕ Ле З Л ЗРЕЛА Л АНА М, 10 rad/s 和 
20. 2 гад/ ЗН) — И, | | 


Е 20.2 
(2,65) = р (9) = 190.9 


随 着 迎 角 反馈 的 根 轨迹 如 图 9. 23 (а) тк. ТТЕ НА (С, а, ВАМ 
个 实 模 态 ,其 中 一 个 与 来 自 于 开 环 大 负 实 根 的 一 支 汇合 ,成 为 类 似 于 常规 短 周 期 的 振 葛 模 态 
根 ; 另 一 个 与 从 右面 左 移 的 实 模 态 根 汇合 ,并 加 原点 附近 的 复 零点 徘 拢 ,显现 出 了 和 常规 项 稳 是 
飞机 特性 。 另 外 ， 迎 角 传感器 和 助力 器 极点 在 左 半 平面 离 原 点 很 远 处 ,二 者 逐渐 汇合 ЁЛУ, 
并 向 负 无 穷 远 及 з= 一 75 的 零点 发 展 ,因为 对 其 他 模 态 影响 较 小 ,在 图 9. 23(a) 中 未 示 出 。 可 
以 通过 此 图 配置 迎 角 反馈 增益 ,当选 择 KK。= 0.5 时 ,等 效 短 周 期 模 态 自然 频率 为 2. 12 rad/s 
的 适中 值 ,而 阻尼 比 为 0. 315, 偏 低 。 

此 时 俯仰 角速度 对 输入 的 传递 函数 为 














WA 203. 25054-10) (5 1.027) (5 十 0.021 74) 
Е. ($) (5 + 20. 01) (5 10. 89) (5 +0. 016 915+ 0. 006 911) (5 + 1. 3985 + 4. 608) 
其 中 增加 了 由 于 迎 角 传 感 器 所 带 来 的 := 一 内 = 一 10 rad/s 附加 零点 。 以 此 作为 新 的 被 控 对 


象 ,引入 角速度 反馈 , 根 轨迹 如 图 9. 23(b) 所 示 。 其 中 等 效 长 周期 模 态 仍 为 原点 附近 的 稳定 模 
态 , 图 中 略 去 其 细节 不 作 放大 。 由 此 根 轨迹 ,选择 К, = 0. 25 时 , 短 周期 自然 频率 为 2. 8 rad/s， 
阻尼 比 为 0.72, 比较 满意 。 此 时 ， 

9(5) | 203. 2505-10) 5 + 1. 027) (5 - 0. 021 74) 


Е. ($) (4-16. 39)(54-11. 88) (5° 4-0. 017 5654-0. 004 542)(5 4-4. 03554-7. 852) 
同时 ,助力 器 的 极点 从 5=—20. 01 №2 = 一 16.39, 迎 角 传感器 极点 从 := 一 10 到 5= — 11. 88, 
对 其 他 模 态 的 影响 不 大 。 总 之 , 若 传感器 .执行 机 构 具 有 足够 大 的 带宽 , 则 一 般 在 初步 设计 时 
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可 以 忽略 其 影响 。 





(а) 迎 角 反馈 (Б) 引入 俯仰 角速度 反馈 (K ,一 0.5) 


图 9.23 ”纵向 增 稳 系统 根 轨迹 


需要 注意 的 是 ,由 于 迎 角 测量 误差 相对 较 大 ,而 且 迎 角 传感器 容易 出 现 机 械 故 障 ,所 以 实 
际 使 用 中 一 般 应 尽量 避免 引入 迎 角 反 馈 ,而 采用 其 他 等 效 的 信号 如 法 向 过 载 进 行 反 馈 增 稳 , 特 
别 是 当 飞 机 本 身 具 有 纵向 静 稳 定性 时 。 此 外 ,对 于 俯仰 角速度 反馈 通道 也 同样 引入 高 通 滤 波 
器 等 改善 操纵 性 ;在 飞行 包 线 内 ,反馈 增益 需要 随 飞行 条 件 调节 ， 


9.3.3 纵向 控制 增 稳 系统 


无 论 阻 尼 天 或 增 稳 系统 ,其 目的 都 是 改善 飞机 的 模 态 特性 ( 即 稳定 性 ) ,但 经 常 还 导致 静 稳 = 
定性 的 下 性 。 为 解决 稳定 性 和 静 操纵 性 之 间 的 予 盾 ,对 于 以 机 械 式 操纵 为 基础 的 飞机 ,在 增 稳 
系统 的 基础 上 增加 前 馈 , 即 增加 杆 力 (或 杆 位 移 ) 传 感 器 和 指令 模型 ,将 驾驶 员 的 操纵 指令 与 飞 
机 的 啊 应 构成 闭环 控制 ,形成 所 谓 控 制 增 稳 系 统 的 增强 系统 ,如 图 9. 22 所 示 。 引 入 虚线 通道 
后 ,在 增 稳 系统 的 基础 上 形成 了 控制 增 稳 系 统 , 与 机 械 操纵 系统 并 联 工作 。 

对 于 纵向 控制 ,以 杆 位 移 操纵 为 例 , 厂 反馈 信号 为 法 同 过 载 和 信仰 角速度 , 则 理想 目 动 胡 


5, = OP,(1 + К») + Kog + К, Аи, (9. 60) 
式 中 6. 二 A0。./AP. 为 驾驶 杆 操 纵 几 何 传动 比 , 并 注意 到 定常 曲线 运动 中 
gqg = (g/V; )An, 
所 以 对 过 载 求 导 后 ,可 得 每 g 杆 位 移 特 性 
AP. РА 
An, LAn, 
В] Л, Кр= 0, 则 闭环 每 g 杆 位 移 操纵 量 比 开 环 时 增加 , 静 操 纵 性 下 降 。 引 入 驾驶 员 操 
” 纵 信号 作为 前 馈 信 号 ,通过 调整 增益 系数 Kp 来 实现 需要 的 每 g 杆 位 移 特 性 。 在 全 飞行 包 线 
_315 
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内 使 用 时 ,Kz 可 按 动 压 和 飞行 高 度 等 飞行 条 件 自动 调节 (调节 摇 辟 长 度 ) ,可 以 实现 近乎 常 值 
的 每 g 杆 位 移 特性 。 对 于 杆 力 操纵 ,也 可 以 以 类 似 方法 调整 弹 筑 刚度, 从 而 保证 杆 力 梯度 

随 着 飞行 控制 技术 的 发 展 ,应 用 电 传 操纵 系统 取消 机 械 杆 系 , 飞 控 计算 机 作为 能 高 速 处 理 
大 规模 信息 的 核心 装置 后 ,又 从 控制 增 稳 系统 向 “主动 控制 "发展 ,飞行 控制 成 为 在 总 体 设计 中 
与 气动 布局 .结构 和 动力 系统 并 列 的 飞机 设计 基本 要 素 。 这 不 但 更 容易 进行 飞机 设计 ,使 其 具 . 
“有 满意 的 稳定 性 、 操 纵 性 (或 飞行 品质 ) ,而 且 能 够 根据 飞行 任务 的 需要 ,提供 新 的 飞行 模式 ,并 
提高 飞行 性 能 及 其 他 飞机 特性 。 


9.3.4 高度 稳定 系统 


前 面 介绍 的 的 三 种 系统 ,都 是 以 改善 飞机 的 稳定 性 和 操纵 性 为 目的 ,以 期 提供 给 驾驶 员 更 ， 
满意 的 飞机 ,但 操纵 过 程 仍然 依靠 驾驶 员 完成 。 能 够 自动 引导 飞机 飞行 的 自动 器 则 称 为 自动 
驾驶 仪 。 最 简单 的 自动 驾驶 仪 的 功能 是 保持 飞行 姿态 或 者 某 些 轨迹 参数 。 此 时 ,自动 驾驶 仪 
可 以 间或 代替 驾驶 员 , 但 飞机 构 形 的 改变 、 自 动 驾驶 仪 的 接 通 或 断 开 、 功 能 模式 的 选择 和 参数 
的 设 定 等 需要 依靠 驾驶 员 完成 。 随 着 飞行 控制 技术 的 发 展 ,自动 驾驶 / 导 引 系统 可 以 实现 飞机 
的 全 自动 飞行 ,实现 无 人 机 的 自主 飞行 模式 。 | 

从 原理 来 说 ,自动 驾驶 / 导 引 系统 通常 是 多 回路 控制 系统 ,在 外 回路 引入 适当 的 反馈 ,而 内 
回路 可 以 是 阻尼 器 、 增 稳 器 等 。 | | 

飞行 高 度 稳定 /控制 系统 是 常用 的 一 类 纵向 自动 驾驶 仪 。 高 度 稳定 系统 能 够 使 飞机 保持 
在 空中 飞行 走廊 的 某 一 国定 高 度 ,从 而 满足 空中 飞行 管制 的 要 求 ,并 减轻 驾驶 员 的 负担 ;或 者 
在 飞机 执行 侦察 .摄像 等 飞行 任务 时 ,能 精确 地 保持 高 度 不 变 。 而 在 飞机 着 陆 进 场 时 ,要 求 飞 
机 保持 规定 的 一 2 一 一 5 的 下 滑 角 ,这 是 要 求 更 高 的 高 度 控制 系统 完成 的 任务 。 

”对 于 常规 飞机 ,高 度 偏差 的 修正 是 通过 改变 飞行 轨迹 角 实 现 的 ,而 飞行 轨迹 角 的 改变 可 以 
通过 操纵 升降 能 (全 动 平 尾 ) 或 调节 发 动机 油门 实现 ,但 一 般 调节 油门 的 效果 较 慢 。 例 如 ,当前 
高 度 比 预期 的 高 时 ,希望 减 小 轨迹 角 使 飞机 下 降 ; 而 轨迹 角 的 减少 则 是 通过 飞机 低头 进而 减少 
迎 角 , 并 产生 向 下 的 法 向 过 载 增 量 实现 的 。 对 高 度 的 修正 ,首先 需要 引入 高 度 反馈 信号 ,实际 
应 用 中 ,除了 低空 飞行 ,一 般 感受 到 的 都 是 气压 高 度 , 因 为 这 是 根据 外 部 压力 传感器 信号 由 大 
气 数据 计算 机 合成 的 。 另 外 ,也 应 该 引用 其 他 信和 号 作为 反馈 信号 ,考虑 实际 信号 测量 问题 ,党 
用 俯仰 角 或 法 向 过 载 调节 系统 作为 内 回路 。 

下 面 首先 讨论 与 高 度 稳定 或 控制 相关 的 (纵向 ) 飞 行 轨 迹 稳 定性 问题 ,然后 通过 一 个 具体 
的 示例 分 析 高 度 稳定 系统 设计 的 一 些 特点 。 

1，( 纵 向 ) 飞 行 轨迹 稳定 性 

这 里 所 谓 的 (纵向 ) 飞 行 轨迹 稳 定性 问题 , 指 自动 驾驶 仪 或 驾驶 员 通 过 操纵 升降 能 或 全 动 
下 尾 而 实现 对 飞行 高 度 (轨迹 ) 的 控制 这 一 闭环 系统 (过 程 ) 的 稳定 性 问题 。 在 飞机 执行 特定 的 
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任务 时 ,驾驶 员 将 对 特定 的 参数 进行 监控 和 及 时 操纵 修正 ,其 操纵 行为 的 动力 学 特征 一 一 般 是 非 
线性 的 且 比 较 复杂 。 下 面 仅 进 行 简化 分 析 , 将 上 自动 驾驶 仪 或 驾驶 员 的 动力 学 特性 当成 纯 增益 
Ж. 
ПЕ С ВАН З У) НЕЕ, № НЕ УСК 
平 ,Ax=Al 一 Aa=0; 同 时 认为 对 于 轨迹 的 操纵 过 程 , 短 周期 覃 芒 衰减 足够 快 ,俯仰 力矩 始终 平 
衡 , 迎 角 的 改变 量 由 力矩 方程 确定 。 除 了 平 飞 , 这 一 模型 对 于 分 析 着 陆 进 场 (下 滑 角 一 2 一 一 5 ) 
也 是 适用 的 。 
这 样 ,由 式 (9. 1) 得 到 飞机 的 纵向 小 扰动 方程 为 
AT 
— 2, ДУ — 2,Да = 25 Ад, (9.62) 
| — МуЛУ — М, Да = М, 45. | 
НЕ 述 第 二 ,三 式 , 得 到 受到 扰动 AV 后 ,为 维持 水 平 轨迹 ,相应 的 迎 角 和 能 偏 角 增 量 


2,М, — 2, М, 
2—7 М, -АМ, 
(9. 63) 
х 2.Му – АМ. 
ЕТИ, 
代入 到 切 向 力 方程 ,得 | 
ди 一 ОС -DF av 而 | (9.64) 
式 中 | 
Xs = Ху — МуХ, /Ms; ， Х, Х. — М.Х. /Ms 
ду = 2 — MyZ; /Ms , Z А 一 Ms М, 
可 见 , 受 扰 后 速度 的 变化 规律 为 
ЛУ (1) = AVoe” (9.65) 
其 中 稳定 的 充分 必要 条 件 为 特征 根 
nb 05 < (9.66) 


ПГ Л, ЕЕЕ ИЖЕ КАТОН, ВЕЗА :化 是 其 主要 特征 ， 因此 对 于 有 人 驾驶 飞 
机 ,该 类 稳定 性 问题 刚 开 始 发 现时 ,被 称 为 “速度 稳定 性 。 但 它 实质 上 是 用 升降 舵 来 控制 飞行 


nth voli тада р + PT 27 2 МЕР Bm МЛ. Ци 24 ДИ ГАЯ ”) 
高 度 和 轨迹 时 出 现 的 人 -机 闭环 系统 稳定 性 问题 ,一 般 也 称 之 为 纵 同 “轨迹 稳定 性 ”。 


若 不 计 升 降 舵 偏转 和 Ма 对 气动 力 系数 的 影响 ,不 计 发 动机 推力 随 飞行 速度 的 变化 , 则 
式 (9.66) 进 一 步 简化 成 
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24, 5 ое 十 Cp: == С + Ge A 


иси ту. Си + С 
(2-е) < (9.67) 
飞行 条 件 对 应 于 极 曲线 的 最 大 升 阻 比 点 或 平 飞 需 用 推力 曲线 的 最 小 值 点 ( 即 有 利 飞行 状 


态 ) 时 ,飞行 轨迹 稳定 性 为 中 立 ; 飞 行 速度 大 于 该 状态 对 应 的 有 利 速度 , 即 处 于 正 操纵 的 第 一 平 飞 


С, 









С/С, =0С/0С,=К = 


С. 


# 9.24 飞机 平衡 极 曲线 
民 
ЛУ 


ч 


所 以 ,可 以 用 (AY/AV), 作 为 着 陆 进 


2. 高 度 稳定 系统 示例 


С/С>9С10С, 


范围 时 ,系统 是 稳定 的 ;而 低 于 有 利 速度 飞行 , 即 处 于 反 操 

纵 的 第 二 平 飞 范围 时 , 则 系统 是 发 散 的 ,如 图 9. 24 所 示 。 
对 于 着 陆 进 场 保 持 规定 下 滑 角 的 飞行 ,因为 飞行 速 

度 较 小 ,可 能 处 于 飞行 反 操 纵 范 围 。 为 了 确保 着 陆 安 


下 面 的 示例 采用 俯仰 角 调节 系统 作为 内 回路 。 


Ф. НЕЕ лы МИ вы и 


Г АА, МИ Н, =. 620 т, М 


的 传递 函数 为 


Н 
0. (5) 


其 单位 为 m/( ) 。 
q(s) __ 
д. (5) 
Нм) +5 1/0). 
可 见 , 除 了 长 . 短 周 期 模 态 外 ， 





点 的 实 特征 根 ) ,反映 了 飞机 保持 其 平衡 高 度 飞行 的 微弱 趋势 , 称 之 为 “高 度 模 态 ”。 


全 ,许多 国家 飞行 品质 规范 对 着 陆 进 场 的 飞行 轨迹 稳定 
性 要 求 进行 了 规定 。 为 了 便于 飞行 试验 测 量 ,引进 其 他 
参数 代替， 

Вне ЕЛЕ, НГ ВД ЛМ 用 终 值 定理 推出 稳 态 轨迹 УХ 
角 增 量 相 对 于 稳 态 速度 增 量 的 比值 ; 

1 Е 7, ВЕ | 

= (И 80 5" |-> (9.68) 
场 飞行 轨迹 稳定 性 参数 。 
а. 一 0.5。 其 飞行 高 度 度 和 俯仰 角 束 ЕТЕ 


1. 711 16-0. 002 264) 


2 (5+0. 000 189 2) 5 + 0. 004 9435 + 0.008 084) (5 + 1. 04754-1. 756) 


1. 133 455+ 0. 556 7) (54-0. 018 97) (5 -- 0. 000 166 6) 
(5 4 0. 000 189 2) (5° +0. 004 943 54-0. 008 084) (5 - 1. 0475 + 1.756) 


还 有 一 个 时 间 常 数 很 长 的 单调 收敛 模 态 (对 应 于 非常 接近 原 
当 忽 略 高 


度 变化 对 大 气 密 度 \ 发 动机 推力 等 的 影响 时 ,高 度 对 升降 舵 的 传递 函数 的 影响 可 以 确定 如 下 : 











”由 = dH/dt = Vsin У = Vsin (0 — о) 
线 化 后 ,得 

Но _ У, a —_ г а 

0, (5) Е д. ( Е 
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可 见 高 度 模 态 根 为 零 ,高 度 受 扰 后 是 中 立 稳定 的 。 本 例 中 的 非 零 根 是 由 于 考虑 了 高 度 变化 对 
大 气 密度 的 影响 ,从 而 纵向 扰动 运动 方程 是 五 阶 的 , 即 高 度 变化 与 其 他 的 速度 . 迎 角 信仰 第 
度 和 信仰 角 等 参数 的 变化 灶 合 。 

为 了 设计 高 度 保持 系统 , 若 仅 引入 比 例 型 高 度 反馈 , 则 用 根 轨迹 图 不 难 发 现 ,不 大 的 增益 
就 会 使 系统 发 获 。 考 虑 内 回路 采用 俯仰 角 调节 系统 ,但 若 仅 用 俯仰 角 反馈 ,将 导致 得 周 期 模 太 
特性 恶化 , 故 同时 引入 俯仰 角 和 俯仰 角速度 反馈 。 完 整 的 高 度 稳定 系统 框图 如 图 9 25 о. 





图 9.25 高 度 稳定 系统 
图 9.25 中 ,考虑 了 以 市 宽 为 10 rad/s 的 一 阶 模型 模拟 助力 器 ,并 且 注 意 其 中 包含 了 负 号 ， 
表示 抬头 的 俯仰 姿态 指令 \ 正 值 ) 需 要 升降 舵 上 偏 ( 负 值 ) 。G; 为 高 度 传感器 动力 学 参数 ,理想 
情况 取 为 1。CG。 为 为 控制 器 。 若 用 古典 控制 的 根 轨迹 法 或 频 域 法 选 参 , 则 需要 逐一 按 回路 选 
取 , 并 且 反 复 校正 。 另 外 ,对 于 G. 的 结构 ,可 以 选择 超前 -滞后 网 络 ,也 可 以 按 比 例 十 积分 形 
式 。 从 对 硬件 的 要 求 而 言 ,超前 - 沾 后 网 络 更 有 利 。 
选取 KK, 二 2.5()/(C)，s 1),K=3 (°)/0%9, Н 
| ЕСЕ 05) 5+0. 3) 
| (5-0. 01) 654-2. 4) 
高 度 稳定 自动 驾驶 仪 单位 阶 跃 响应 特性 如 图 9. 26 所 示 。 





0 10 20 30 40 
1/5 


图 9.26 高 度 稳定 自动 驾驶 仪 单位 阶 中 响应 特性 
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9.4 飞机 的 纵 回 飞行 品质 


飞机 飞行 品质 指 飞机 的 飞行 动力 学 特性 。 它 决定 了 驾驶 员 为 实现 预定 任务 时 的 操纵 难 吻 
程度 (驾驶 员工 作 负担 ) 和 完成 任务 的 精确 度 ,不仅 与 飞机 和 驾驶 员 的 动态 特性 有 关 , 而 且 与 鸭 
驶 员 完 成 任务 的 工作 环境 等 其 他 因素 有 关 。 在 设计 飞机 时 ,其 动力 学 特性 必须 保证 飞行 安全 ， 

驾驶 员 能 够 以 较 轻 的 负担 顺利 完成 预定 任务 。 飞 行 品质 要 求 或 规范 是 各 类 飞机 设计 和 评价 的 
依据 ， 与 飞行 品质 要 求 相 关 的 概念 如 下 。 
飞机 类 型 ; 例如 可 按 飞 机 尺寸 重量 机动 性 划分 为 轻 小 型 飞机 、 高 机 动 性 战斗 机 、 大 型 运 . 


飞行 任务 阶段 : ем 空战 和 着 陆 等 。 

飞机 工作 状态 : 例如 正常 状态 与 故障 状态 等 。 

飞行 品质 等 级 ; 表明 了 对 飞机 完成 飞行 任务 的 可 接受 程度 。 一 般 最 低 等 级 应 该 能 够 安全 
地 操纵 飞机 ,而 满意 等 级 的 飞行 品质 表明 飞机 明显 地 适合 完成 飞行 任务 。 

驾驶 员 评价 尺度 ; 由 于 飞行 品质 优 劣 一 般 按 驾 驶 员 试 飞 、 模 拟 的 意见 为 基础 进行 评定 ,所 
以 为 了 使 驾驶 员 的 意见 具有 共同 的 衡量 尺度 和 描述 术语 ,而 建立 了 统一 的 定性 评价 尺度 。 目 
前 世界 上 较 通 用 的 评价 尺度 为 美国 的 C- 旦 评价 尺度 。 | 

对 不 同类 型 的 飞机 ,在 不 同 的 飞行 任务 阶段 及 其 不 同 的 工作 状态 ,飞行 品质 要 求 是 不 同 
的 。 为 此 ,美国 军用 飞机 飞行 品质 要 求 手册 MIL 一 HDBK 一 1797 将 飞行 品质 要 求 分 为 四 种 飞 


Tn м2. іт 如 ПА Е ЕЕ. ЛАВ 7 = аА ІА МХА -大 -< Ун О Е мА АА А 
机 类 型 、 三 种 飞行 任务 阶段 和 三 个 飞行 品质 等 级 ;对 于 不 同 的 工作 状态 ,需要 满足 不 同 的 等 级 


要 求 。 飞 行 品质 的 各 种 具体 指标 要 求 ,是 根据 试飞 ,模拟 得 到 的 各 类 数据 和 意见 , 按 驾 驶 员 评 
价 尺度 判定 并 最 终 确 定 的 。 世 界 上 各 航空 发 达 国家 ,对 各 类 飞机 均 制 定 有 飞行 品质 规范 。 目 
前 ,我 国 军用 飞机 一 般 遵 循 的 飞行 品质 规范 为 GJB 185 一 86《 有 人 驾驶 飞机 (固定 中 ) 飞 行 
品质 》。 | 

本 节 介绍 一 些 基本 的 纵向 飞行 品质 要 求 内 容 

1. 纵向 平衡 特性 

要 求 飞机 在 飞行 包 线 内 能 满足 俯仰 力矩 平衡 ,并 且 在 起 飞 和 着 陆 飞 行 中 均 具 有 足够 的 俯 
仰 操 纵 效能 和 适度 的 操纵 力 。 

2， 纵 向 静 稳 定性 

如 果 飞 行 速度 增加 , 则 为 了 维持 平衡 飞行 应 使 用 推 丁力。 这 实际 上 是 对 杆 力 平衡 曲线 梯 
度 进行 了 限制 ,其 中 杆 力 梯度 符号 取决 于 松 杆 静 稳定 性 。 一 般 在 跨 声速 “ 勺 形 ” 区 ,即使 使 用 
Ma ры 感觉 系统 ,也 难以 达到 稳定 梯度 的 要 求 ,故人 允许 适当 放宽 。 

定常 机 动 飞行 中 的 纵向 操纵 特性 
gdda 了 要 求 , 而 且 要 求 俯仰 操 纵 效 能 能 够 保 
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证 飞机 产生 规定 范围 的 过 载 。 
4. 飞行 轨迹 稳定 性 Г 
如 9.3.4 节 所 述 , 飞 行 轨迹 稳定 性 是 指 驾 驶 员 不 改变 油门 位 置 而 只 改变 信仰 操纵 面 来 保 
持 轨 迹 倾斜 角 时 ,这 一 “闭环 ?过 程 飞机 是 否 具 有 速度 稳定 的 特性 。 对 于 着 陆 进 场 飞行 ,这 一 特 
性 尤为 重要 ,所 以 一 般 规 范 中 都 进行 了 要 求 , 如 用 (AY/AV), 参 数 进行 描述 。 
5. 长 周期 模 态 特性 | 
由 于 长 局 期 运动 中 参数 变化 缓慢 ,因此 运动 即使 是 发 散 的 ,只 要 倍 幅 时 间 T, 较 长 ， 飞机 还 
是 可 以 飞行 的 ,因为 驾驶 员 有 足够 的 时 间 来 操纵 飞机 ,以 纠正 飞机 某 些 参 数 的 发 散 趋势 。 所 以 
对 这 一 模 态 的 基本 要 求 是 :不 允许 运动 参数 发 散 太 快 , 即 规定 出 倍 幅 时 间 T, 有 一 定 大 小 。 例 
如 ,有 的 规范 规定 飞机 在 有 故障 飞行 时 仍 应 保证 Т, Ж 55 s。 显 然 ,这 种 要 求 只 是 最 低 要 求 , 因 
为 飞机 的 模 态 特性 若 为 发 散 运动 , 则 驾驶 员 为 了 控制 飞机 运动 ,势必 分 散 精力 ,对 执行 和 完成 
其 飞行 任务 有 一 定 的 影响 。 所 以 ,上 二 述 规范 中 又 规定 正常 情况 下 下 ,长 周期 阻尼 比 5.20.04, 
6. 短 周期 模 态 特性 | 
在 短 周期 运动 中 ， 由 于 运动 参数 变化 很 快 ， 为 了 保证 安全 , 它 必 须 是 收敛 的 。 根 据 变 稳定 
性 飞机 研究 结果 , 短 周期 阻尼 比 名 和 无 阻尼 自然 频率 wu。 的 组 合 与 驾驶 员 评价 之 间 具 有 一 定 
的 规律 性 。 但 经 过 进一步 的 研究 发 现 , 用 操纵 期 望 参数 (CAP) 取 代 无 阻尼 自然 频率 参数 后 与 
ый 所 以 一 般 对 阻尼 比 和 CAP р 如 名 一 般 应 在 0.35 一 1. 3 
之 间 。 | 
7. 操纵 期 望 参数 
考虑 到 常规 飞机 的 操纵 特点 ,轨迹 的 操纵 是 通过 姿态 操纵 实现 的 ;因为 飞机 的 初始 角 加 束 
度 最 容易 被 驾驶 员 通过 内 耳 感 觉 到 ,驾驶 员 一 般 根据 最 初 的 俯仰 角 加 速度 大 小 判断 可 能 达到 
的 过 载 稳 态 值 ( 即 改变 轨迹 的 能 力 ) ,所 以 ,用 初始 角 加 速度 与 稳 态 过 载 增 量 之 比 衡量 驾驶 员 对 
操纵 效果 的 推测 ( 即 期 望 ) 的 准确 程度 ,定义 
лд (0) 
Лл, (со) 
若 САР 太 小 ,驾驶 员 觉得 飞机 俯仰 反应 迟钝 ,因此 将 习惯 地 加 大 俯仰 操纵 直到 有 足够 明 
显 的 感觉 ,结果 造成 过 大 的 稳 态 过 载 ; 反 之 , 知 CAP 太 大 ,驾驶 员 感 觉 初始 反应 太 突然 、 太 灵 
敏 , 因 而 习惯 性 地 减 小 俯仰 操纵 ,结果 造成 实际 所 能 达到 的 过 载 稳 态 值 不 足 。 因 此 为 了 保证 飞 
机 具有 良好 的 动态 操纵 品质 ,必须 要 求 CAP 适中 。 


CAP = 





(9. 69) 


俯仰 操纵 后 飞机 的 最 初 反应 就 是 俯仰 角 加 速度 变化 ,其 他 参数 尚未 变化 , 即 
Ab (0) = М, д, 
由 式 (9. 43) „2009. 49) 和 式 (9. 52) 可 导出 CAP 的 表达 式 
2 2 
CAP = 21. sp ри т. sp = ай sp | (9. 70) 














У, 2. An/9a (V,/g)(1/t) 


О ааттаа 


式 中 аА ВТ ЕЗ ВНС л Н АЕН Л РЕНА Е ВО ЕН). 

8， 带 自动 器 飞机 的 飞行 品质 

飞机 使 用 反馈 控制 后 ,飞行 特性 会 有 较 大 的 变化 。 例 如 纵向 模 态 除了 长 . 短 周期 特性 会 改 
变 之 外 ,由 于 控制 器 的 使 用 会 引进 新 的 模 态 。 若 按 古 典 控制 的 主导 极点 法 分 析 ,实践 表明 往往 
导致 较 大 的 误差 ,甚至 得 出 错误 的 结论 ,因为 非 主导 极点 的 综合 作用 将 会 对 飞机 带 来 明显 的 影 - 
响 ,驾驶 员 也 是 能 够 感觉 得 到 的 。 为 此 ,对 于 飞行 品质 的 评价 ,除了 推广 应 用 无 自动 器 飞机 的 = 
飞行 品质 指标 外 ,还 提出 了 许多 新 的 评价 指标 。 而 且 由 于 自动 器 的 引入 ,特别 是 主动 控制 技术 
的 应 用 ,飞机 飞行 动力 学 表现 特性 多 样 化 ,导致 飞行 品质 指标 内 容 也 大 大 丰富 。 

飞行 品质 规范 要 求 的 内 容 , 需 要 针对 飞行 特性 的 变化 进行 适时 修订 ,以 满足 飞机 发 展 的 需 
要 。 总 之 ,对 于 有 人 驾驶 的 飞行 器 ,飞行 品质 要 求 是 飞行 控制 设计 和 飞行 动力 学 特性 评价 的 重 
要 依据 。 | 


я 2) 思考 是 


9. 1 试 说 明 飞 机 纵向 动 稳定 性 与 静 稳 定性 的 区 别 与 联系 。 

9. 2 ВАА ОА УСОВ ЭНА НК 物理 成 因 以 及 影响 模 态 特性 的 主要 
气动 导数 。 

9. 3 ”对 一 架 在 重心 处 固定 的 飞机 模型 进行 风 洞 试验 。 若 其 俯仰 轴 运 动 满足 

Ab 十 2A0 十 5A0 =— 50. 

其 中 角度 单位 均 为 弧度 。 

@ 将 该 方程 重 写 为 标准 的 状态 空间 表达 形式 ， 即 形 如 х =Ах-+ Ви; 

О 确定 矩阵 4 的 特征 值 和 特征 矢量 ; 

О 确定 无 阻尼 自由 振荡 频率 о, 和 阻尼 比 8 

@ 确定 对 单位 阶 跃 输入 的 响应 ,并 作出 时 间 历 程 曲线 ,假定 初 值 为 零 。 

9.4 已 知 某 飞 机 有 关 几 何 、 重 量 数据 为 

_ УМ = 88 260 №, = 0. 316,5 =28 mi,c = 3.1m,], = 73 030 Ка • п 

有 关 气 动 数据 为 | | 


人 





0.457 0.465 0.546 0.669 
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计算 Н=11 000 m 时 飞机 短 周期 运动 特性 Ni ,6,w, 和 过 载 最 大 超 调 量 M, 随 Ма 的 变化 ， 

9.5 ”如果 飞机 外 形 布局 中 焦点 位 于 质心 之 前 (纵向 放宽 静 稳 定性 ) , 试 考虑 : 

Oa 它 对 飞机 的 纵向 平衡 ,稳定 性 和 操纵 性 有 何 影响 ? | 

@ 应 选择 哪些 反馈 参数 来 保证 飞机 具有 良好 的 飞行 品质 ? 为 什么 ? 

9.6 关于 高 度 稳定 系统 : 

OD 当 飞 机 飞行 速度 位 于 第 二 平 飞 范围 时 , 试 设想 合理 的 高 度 稳定 反馈 控制 系统 的 结构 方 
案 ,说 明 原因 。 | 

© 对 于 图 9. 25 所 示 的 高 度 稳 定 系 统 , 试 作 出 内 回路 随 KK, 变 化 的 根 轨迹 。 

@ 应 用 工具 软件 ,根据 根 轨迹 分 析 图 9. 25 对 应 的 示例 如 何 选择 出 控制 器 G. 的 零 . 极 点 ? 
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在 第 9 章 的 基础 上 ,本 章 讨论 飞机 横 航向 运动 的 稳定 性 ,再 讨论 横 航 向 操纵 性 ;进一步 结 
合 现代 带 自 动 器 飞机 ， 介 绍 其 中 儿 种 基本 拓 型 的 模 航 向 控制 如 及 其 对 人 了 动力 学 的 影响 ;最 后 
简单 介绍 飞机 模 航 向 飞行 的 品质 要 求 。 


10.1 飞机 横 航向 运动 稳定 性 


10.1.1 横 航 向 扰动 运动 方程 
线性 化 的 横 航 癌 动 力学 方程 式 (6. 88) 重 写 为 


[В Ү а. +Ү, Y,—!1 8с05.0, /У, В о У 


А р Ls bs L, 0 |p Ls Ls д, def 
а 8 «ү 十 | | Е 
т № №, М, 0 г Ns N; я 
(10.1) 


式 中 状态 矢量 x=[6 р г Я, КЕ и=[0, 0.170, 和 人 ЛАЯ 
в. | 
表 10.1 列 出 了 模 航 门 动力 学 导数 用 气动 导数 表示 的 大 系 式 。 
表 10.1 横 航 向 气动 导数 


模 航向 气动 导数 模 航 向 气动 导数 模 航 向 气动 导数 вв. 











9 
уси. №= Сд + 56 kg * m2/s | а= Сд, Sb kg • 2/62 
Е Ет №= Сд + 56 37 Ке • m’/s = 14 + Sb у Ке • 112 /5 
аг САЙ b 
7,= N,=Crqr Sbay— | №: m/s | 1С. ,Sb 9- kg + m?/s 
Св 4+5 
у, СА а 6—1 № =Сә.9* Sb Ко * 2/5 Ls =C 9， 90 kg е 12 / 52 
ту | 
у, — ү 5—1 № = С 4+ Sb Ко. па? /52 Ls = Св, qx Sb Ке • me2 /52 
Г т x 
= /NN To 
е ЕВ а ТЕ ИЕ (В.т, д.) 


注 :这 里 的 侧 力 系数 是 按 机 体 轴 系 确定 的 。 若 按 风 轴 系 , 则 Ys 导数 分 子 项 应 减 去 阻力 D，。 
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类 似 于 纵 问 运动 分 析 , 对 于 式 (10. 1) 描 述 的 运动 形式 ,讨论 稳定 性 问题 时 置 操 纵 矢 量 
4 一 0。 此 时 , 受 扰 后 的 稳定 性 取决 于 式 (10. ПИ: А 的 特征 值 和 特征 向 量 , 其 特征 方程 为 
а ВУ. ТУ — gcos 9. /У, | 


на Е у НЫ Б.А 4А ББ 

Е с Е | = | = 0 
АХ БАБ, 

0 — 1] — {ап 0 А 


| (10. 2) 
式 中 61 „6,6,0, 为 特征 多 项 式 展 开 后 相应 的 各 次 项 系数 。 同 纵 回 一 样 ,飞机 横 航 向 扰动 运动 
也 具有 四 阶 特征 。 

对 于 操纵 性 问题 ,可 以 根据 线性 非 齐 次 微分 方程 理论 直接 求解 ;或 将 微分 方程 模型 进行 拉 
氏 变 换 , 并 用 线性 系统 分 析 方 法 讨论 。 

分 析 中 经 常 涉 及 的 其 他 横 航 同 运 动 参数 的 方程 为 


ф = Ar/cos 6, 

у Усов РЛ) (10.3) 
1 一 Sin a， $ 

а COS У, 


10.1.2 典型 的 横 航 向 运动 模 态 


下 面 先 看 一 例 , 了 解 常规 布局 飞机 的 横 航 问 模 态 特性 。 
Я: 某 型 通用 航空 飞机 同 9. 1. 3 节 的 示例 | АА ЖЗЛ, ТЕРЕМ, НИ 
本 参数 如 下 
重量 W =12 224 М, 
惯性 力矩 Г = 1 420. 9 kg ， m ,[,= 4 067. 5 Ко • те ГРЕТА пі, [= 0 Ко • п; 
ДЕЯ 517.1 m ,平均 气动 弦 长 c=1.74 m, 展 长 6= 10. 18 т; 
飞机 在 海平 面 以 Ma== 0. 158 飞行 ,Cr = 0.41,Сь» = 0.05; = 
侧 滑 导数 С, —0. 564,Cigs== 一 0.074,C,g== 0.071; 
动 导数 C,,= C,,= 0,С,=-0.410,С„=-0.057 5,C = 0.107,C = 一 0.125; 
操纵 导数 С» =0,Cs = —0. 134,6, = —0. 003 5,0 =0, 157,0 =0. 107,Gs, = —0. 072, 
上 述 与 角度 有 关 的 单位 均 为 rad。 
首先 代入 表 10. 1 中 的 导数 计算 式 , 然 后 应 用 式 (10. 1) 计 算 扰动 运 ЭЛЯК. 对 于 运动 
稳定 性 问题 , 仅 需 要 其 中 的 状态 矩阵 ,得 
—0.255 0.092 = 9.199 
— 16.038 — 8.419 2.197 0 
4.568 ”一 0.351 一 0.762 0 


| 0 | | 0. 092 0 
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其 特征 根 分 布 如 图 10.1 所 示 , 模 态 特性 如 表 10. 2 所 列 ， 





表 10.2 示例 飞机 模 态 特 性 










特征 根 人 ss | Т/ 模 态 命名 





图 10.1 示例 飞机 横 航向 运动 特征 根 分 布 


由 此 ,示例 飞机 的 横 航 加 扰动 运动 具有 三 个 模 态 ,其 中 一 个 为 衰减 很 快 的 音调 模 态 ,其 半 
娶 期 很 短 , 对 应 于 大 负 值 特征 根 ,一 般 称 为 深 转 收敛 模 态 ;为 一 个 单调 变化 模 态 对 应 于 离 原 点 
很 近 的 特征 根 ,这 里 表现 为 很 缓慢 的 发 散 , 称 为 螺旋 模 态 ;一 对 其 固 复 特征 根 对 应 于 频率 较 快 、 
中 等 阻尼 的 周期 振荡 运动 , 称 为 荷兰 深 模 态 。 
根据 特征 矢量 ,相应 于 深 转 收敛 模 态 各 参数 之 比 为 
В: р:г: $ = 0. 022 4: (— 8. 232) : (—0. 398) : 
可 见 , 侧 滑 角 相对 于 滚 转角 以 及 偏 航 角 速度 相对 于 滚 转 角速度 受 滚 Ee 
相应 于 螺旋 模 态 ,各 参数 之 比 为 | 
Дарн: Ф 0.0285: (—0.009) : 0.173: 1 
可 见 ,螺旋 模 态 为 带 滚 转 、 几 乎 无 侧 滑 的 缓慢 的 偏 航 运动 。 
对 于 振荡 的 荷兰 滚 模 态 ,相应 其 虚 部 为 十 io 的 特征 根 ,其 模 态 的 特征 结构 为 
| В: р:г: $ = Е 
(0. 160 — 11, 206) : (— 0. 342 +12. 412) : (—2. 647 — 10. 557) : 
ТОТСА ОКОВЕ Е 
可 见 , 对 于 这 一 频率 较 快 的 振 萝 模 态 , 侧 滑 角 和 洲 
转角 、 偏 航 角 速度 和 滚 转角 速度 的 表现 几乎 同 量 
级 。 图 10.2 为 相应 的 特征 矢量 图 。 
更 进一步 地 ,上 述 三 种 典型 模 态 在 示例 飞机 
模 航 向 扰动 运动 中 的 体现 如 图 10. 3 所 示 。 其 中 
设置 初始 扰动 量 为 600) = 1°, р(0) = 1079/8, 
r(0)=1(0)/s,g&0)=1*。 为 了 便于 观察 典型 模 态 
对 扰动 运动 的 影响 ,图 中 按 三 种 时 间 尺度 示 出 各 
个 参数 的 扰动 恢复 时 间 历 程 。 
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图 10.2 示例 飞机 荷兰 滚 模 态 特 征 矢量 图 
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总 之 ,通常 飞机 的 横 航 向 扰动 运动 具有 三 个 模 态 ， 

滚 转 收敛 模 态 是 衰减 很 快 的 单调 模 态 , 其 半衰期 很 短 , 对 应 于 大 负 值 特征 根 。 主要 表现 为 
扰动 恢复 初期 滚 转角 速度 的 迅速 衰减 变化 ,而 偏 航 角速度 、 侧 滑 角 等 变化 很 小 , 故 得 名 ,适宜 在 
数秒 甚至 更 短 的 时 间 尺 度 内 观察 ,如 图 10. 3(a) 所 示 。 

| 曲 旋 模 态 是 单调 变化 模 态 ,对 应 于 离 原 点 很 近 的 特征 
Е. ，。 根 ,不 论 收敛 或 发 散 都 很 缓慢 。 主 要 表现 为 扰动 运动 后 期 | 

атая 滚 转角 (以 及 偏 航 角 ) 的 变化 , 即 带 滚 转 、 几 乎 无 侧 滑 的 缓 
а ао 慢 的 偏 航运 动 РЛ 发 散 ( 正如 本 节 示 例 5 则 КЕ, 
Ес 。。 迹 呈 现 为 缓慢 下 降 的 近似 螺旋 线 , 帮 称 为 絮 旋 模 态 , 如 






前 向 距离 /km 
„> 


6 7 一 一 一 4 长 的 时 间 尺 度 内 观察 ,如 图 10. 3(c) 所 示 。 

ПНР | 荷兰 滚 模 态 对 应 于 横 航 向 扰动 运动 特征 根 的 一 对 共 

图 10.4 螺旋 模 态 运动 ” 。。 斩 复 根 , 为 频率 较 快 . 中 等 阻尼 的 周期 振 萝 运动 。 其 周期 

| доене навонон 

ФЕНИ, 305? Е, p 与 7 同 量 级 ,飞机 来 回 滚 转 ,左右 偏 航 ， 

并 伴随 着 侧 滑 振荡 , 颇 似 花样 滑冰 中 的 “荷兰 滚 ” 动 作 , 故 得 名 。 适 宜 在 数秒 的 时 间 尺 度 内 观 
察 ,如 图 10.3(b) 所 示 。 

本 市 示例 飞机 的 横 航 向 运动 模 态 特性 具有 典型 性 。 下 面 进 行进 一 步 分 析 , 以 便 了 解 其 物 

МН. 


10.1.3 滚 转 收敛 模 态 分 析 


根据 10. 1. 2 节 的 结果 , 滚 转 收敛 模 态 主要 表现 在 扰动 恢复 的 初始 阶段 , 且 近 似 认为 дб 
Ar=0, 则 根据 式 (10. 1) ,得 到 反映 滚 转 收敛 模 态 特性 的 单 自 由 度 滚 转 近似 方程 





= Г, (10. 4) 
近似 略 去 交叉 阻尼 力矩 及 交叉 惯性 力矩 的 作用 , 则 滚 转 模 态 特征 根 为 | 
т 90 6 

А, = Г, > т 30 (10.5) 


可 见 , 此 模 态 特性 取决 于 滚 转 阻尼 与 滚 转 惯性 之 比 。 一 般 飞 机 具有 较 小 的 滚 转 惯 性 力 抵 
和 相对 大 得 多 的 偏 航 惯性 力矩 ,并 且 滚 转 阻 尼 也 较 大 ,从 而 导致 受 扰动 后 具有 较 快 的 滚 转运 
动 ,而 且 衰减 很 快 。 另 外 ,由 于 低速 大 展 弦 比 飞机 相对 于 高 速 大 后 掠 翼 飞 机 具有 更 大 的 滚 转 阻 、 
尼 惯 性 比 , 故 由 式 (10. 5) 可 知 ,低速 飞机 一 般 具 有 更 快 衰减 的 滚 转 收敛 模 态 ， 

对 于 10.1. 2 节 的 示例 飞机 , 若 按照 式 (10. УЕЗ, А, =, —8. 419, 与 按 四 阶 方程 得 到 
的 一 8.269 相 比 ( 郊 表 10. 2) ,二 者 误差 不 到 2 %。 
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图 10.4 所 示 。 该 模 态 为 “ 弱 " 模 态 ,适宜 在 数 十 秒 甚至 更 | 
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对 于 飞行 包 线 较 大 的 超声 速 飞机 ,由 | 
式 (10.5) , 随 着 飞行 高 度 的 增加 ,飞机 的 气动 
与 惯性 之 比 下 降 , 滚 转 模 态 根 之 值 减 小 ,其 时 
间 常 数 Т, = — 1/1, 增加 , 模 态 收敛 速度 减 
慢 。 随 飞行 速度 增加 , 一 般 亚 声速 滚 转 阻 尼 
趋 于 增加 , 故 Т, 趋 于 减少 ; 而 超声 速 时 随 飞 
行 速度 增加 滚 转 阻尼 趋 于 下 降 , 故 T, 减少 比 
亚 声速 慢 ,甚至 可 能 趋 于 增加 。 图 10. 5 示 出 
了 一 架 超 声速 战斗 机 的 滚 转 收敛 模 态 特性 。 





Е 10.5 某 战 斗 机 滚 转 收敛 模 态 特性 





10.1.4 螺旋 模 态 分 析 


螺旋 模 态 主要 表现 为 滚 转 角 少 和 偏 航 角 少 的 缓慢 变化 ,但 是 不 能 简单 地 略 去 侧 滑 角 ,因为 
气动 力 并 不 取决 于 $ 和 y, 而 是 取决 于 侧 滑 角 PB\ 深 转角 速度 p 和 偏 航 角速度 r ;另外 ,重力 的 侧 
问 分 量 也 是 产生 偏 航 运动 的 基本 原因 。 为 此 ,忽略 侧 力 导数 ,并 认为 侧 向 惯性 力 和 重力 侧 向 分 
量 平 衡 , 则 由 式 (10. 1) 得 到 耦合 的 方程 | | 
0 =—У,г-+ 2$ 
р = ТВ + Т,р +Lr 


we a NT NT BN 
+ 1р | ре | РАБ 


(10. 6) 





其 特征 方程 为 


= (10.7) 


(10. 8) 


| Е = g(LeN,—L,N;) | ) 
这 是 一 个 二 阶 系统 ,根据 假设 包括 了 滚 转 收 剑 模 态 和 螺旋 模 态 特性 。 由 于 螺旋 模 态 特征 根 通 
常 接近 零点 , 故 特征 方程 中 仅 保留 线性 项 和 常数 项 ,而 视 二 阶 项 为 高 阶 小 项 ,得 到 螺旋 模 态 特 
征 根 近似 估计 式 


ЯН 

= 

a 

НЫ 

{ 一 -一 
> 
— 
CD 

| 

>, 
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| в | 
А, -上 АИ (0.9) | 
对 于 10.1.2 节 的 示例 飞机 按照 上 式 估 计 得 人 = 一 0.008 5, 与 按 四 阶 方程 得 到 的 
一 0.008 2 相 比 ( 见 表 10. 2) ,二 者 误差 足够 小 。 
另外 一 __ 种 螺旋 模 态 根 估计 方法 ,是 根据 螺旋 模 态 特 征 根 通常 接近 零点 的 特点 ， НЕЙ 
特征 方程 中 略 去 二 阶 及 其 以 上 小 项 ,而 仅 保 留 线 性 项 和 常数 项 ,从 而 也 可 以 估算 出 螺旋 特 
征 根 。 
对 于 一 般 具 有 横 航 向 静 稳 定性 和 正常 阻尼 特性 的 飞机 ,根据 式 (10. 9) ,其 分 母 一 般 大 于 
零 , 故 螺旋 模 态 稳定 的 条 件 为 
ГМ, — [№ > 0 (10. 10а) 





а 
Ма ЕАМ, (10. 10Ь) = 
可 见 ,螺旋 模 态 稳定 要 求 飞机 具备 足够 的 上 反 效 应 。 
从 物理 特性 上 讲 , 设 想 若 |Ns| 污 |Ls| , 当 出 现 向 右 滚 转 的 扰动 Ag 之 0 时 ,由 于 重力 侧 向 
分 量 的 作用 导致 右 侧 滑 Ap>0, 相 应 出 现 左 滚 恢复 力矩 LsAB8( 过 0) 和 机 头 右 偏转 力矩 ДВ 
(>0)。 若 Ar 较 大 ,LsAB 不 足以 克服 ,Ar(>>0) , 则 偏离 不 能 恢复 ,飞机 继续 向 右 缓慢 略 带 滚 
转盘 旋 , 螺 旋 模 态 运动 发 散 。 所 以 , 若 希望 其 稳定 ,应 适当 增 大 上 反 效 应 。 

400 随 着 飞行 速度 和 高 度 的 变化 ,影响 螺旋 模 态 
2910 的 因素 比较 复杂 。 根 据 式 (10. 10) 可 知 , — 
| А /15s| 减 小 对 螺旋 模 态 有 利 ,因而 高 空 低速 

飞行 螺旋 模 态 将 有 较 快 的 衰减 特性 ,而 高 速 飞行 
则 该 模 态 特 性 下 降 。 图 10. 6 示 出 了 一 架 超 声速 
战斗 机 的 螺旋 模 态 高 度 、 速 度 特性 。 

另外 , 式 (10. 8) 保 留 了 螺旋 模 态 和 深 转 收敛 
模 态 的 共同 特性 , 亦 可 以 用 来 得 到 滚 转 收敛 模 态 


的 另 一 种 近似 。 假 设 其 中 下 0, 由 式 (10.8) 并 忽 
图 10.6 茶 战斗 机 螺旋 模 态 高 度 、 速 度 特性 ДНЕ, в 





上 式 石 端 第 二 项 是 相对 于 式 (10. 5) 的 修正 项 。 

需要 注意 的 是 ,高 速 飞机 质量 分 布 向 机 身 轴线 集中 , 且 滚 转 阻尼 下 降 , 有 些 飞行 条 件 下 可 
能 出 现 滚 转 收敛 模 态 和 螺旋 模 态 耦合 的 低频 、 长 周期 横 航向 振 葛 模 态 。 由 式 (10. 8) 可 以 近似 
分 析 滚 转 收 敛 模 态 和 螺旋 模 态 耦合 的 条 件 , 即 耦合 时 
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Г? АСЕ (У. ГМ, 81): 4У, ММ, < 0 (10.11) 
可 见 , 若 滚 转 阻尼 L, 下 降 、 偏 航 阻 尼 М, анне 下 降 等 ,都 可 能 加 剧 滚 转 -螺旋 
耦合 的 趋势 。 


10.1.5 荷兰 滚 模 态 分 析 


傈 兰 深 模 态 运 动 中 ， 虽然 模 向 和 航向 运动 明显 未 合 ， НЕА ИЖЕ. 
这 样 在 式 (10. 1) 中 略 去 深 转 力矩 方程 得 到 
特征 方程 为 


1-06, 57 аш 
А Ү, 1-7, | 


| м2 Т а + ҮА (№ — МУ, ее (10. 13) 
ео е 


根据 式 (9. 10) ЗИ ОНЛ К 





а 一 № — NoY. | МУ, 
№, 4 У, (10. 14) 
Я — = 
20, dr 


这 里 的 简化 方法 略 去 了 滚 转自 由 度 , 有 时 可 和 外 ;导致 明显 的 误差 尽管 如 此 , 式 (10. 14) 仍 

能 揭示 影响 荷兰 深 的 关键 因素 。 另 一 种 荷兰 深 模 态 运 动 的 简化 分 析 方 法 是 基于 对 深 转 收敛 模 
态 和 螺旋 模 态 的 近似 分 析 , 并 由 式 (10.2), 令 | 

МЫЛА А А-0, = (2 А,) АА) + 26.0, АЕ) = 0 | 

展开 上 式 ,比较 同 此 项 系数 (如 三 次 方 项 和 常数 项 ) ,同样 能 够 得 到 荷兰 滚 模 态 参数 。 该 方法 的 

准确 度 取决 于 对 螺旋 模 态 和 滚 转 收敛 模 态 根 估计 的 准确 度 。 

Я: 飞机 及 其 状态 同 10. 1. 2 节 。 按 照 式 (10. 14) ,得 到 


аа 一 V4.568(1 一 0/53.7) 十 (一 0.762)( 一 13.691)/53.7 rad/s = 2. 182 rad/s 
& 0.762) + (— 13. 691)/53.7 
| 2х2. 182 
а = Ёо, а іо, 1, = — 0. 508 +12. 122 
ее 得 到 的 结果 一 0. 488-12. 351 相 比 ( 见 表 10. 2) ,吻合 较 好 。 
由 式 (10. 14) 可 见 ,对 于 具有 正常 模 航向 静 稳定 性 的 飞机 ， 荷兰 滚 模 态 周期 振荡 型 运动 主 


A i UN LA Н) УУ] УА DA 


要 的 恢复 力矩 源 为 Ns 二 0, 其 值 的 大 小 将 首先 影响 振荡 频率 (注意 这 里 偏 航 导数 已 除了 偏 航 轴 
惯性 矩 1.) ;而 N,<0 提供 了 受 扰动 后 振荡 型 转动 运动 中 的 主要 阻尼 力矩 源 ( 能 量 衰减 因素 )。 


.0233 


另外 ,左右 偏 航 的 同时 ,LoAB 导 致 左右 滚 转 ,L,Ap 亦 起 阻尼 作用 ;而 N,Ap,L,Ar 可 能 起 阻尼 


作用 , 亦 可 起 激励 作用 。 当 | Ns | /|Le| 较 小 时 ,将 加 剧 振荡 。 
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不 仿 设 当前 具有 右 侧 滑 扰动 8 之 0, 若 |Ns| 《|Ls| ,一 方面 NeAB>0 тими, 另 
一 方面 过 大 的 LaA8<0 将 激励 AB<0, 从 而 加 剧 振荡 。 

由 式 (10. 14) 10.1 可 知 , 随 飞行 速度 及 动 压 的 增加 ,荷兰 滚 频率 将 增加 ;但 由 于 偏 航 

尼 作 用 的 减弱 , 则 荷兰 滚 阻尼 比 趋 于 下 降 。 而 随 着 飞行 高 度 的 增加 ,荷兰 滚 频率 和 阻尼 比 将 
和 特别 地 ,高 空 超 声速 飞行 由 于 飞机 气动 惯性 比 的 下 降 ,经常 出 现 荷兰 滚 动态 特性 变 差 的 
问题 ， 图 10.7 示 出 了 一 架 超 声速 战斗 机 的 荷兰 深 模 态 频率 和 阻尼 比特 性 。 对 于 高 空 超声 束 
飞行 荷兰 滚 阻尼 比 不 足 的 倾向 ,其 解决 方法 可 以 通过 总 体 气 动 途径 或 使 用 反馈 控制 器 。 

0 0.2 
Н-0 кт Н=5 Кп 


图 10.7 某 战 斗 机 荷兰 滚 模 态 高 度 、 速 度 特性 


> 
2 
ЖЕ 
= 
«ү 
Зи 
5б 
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性 和 动 稳定 性 的 关系 — 


折衷。 | 
对 于 具有 正常 横 航 向 静 稳 定性 的 飞机 , 当 稳 定性 相对 程度 |Ng|/|Ls| 过 大 时 ,飞机 易 产 
生 螺 旋 不 稳定 ;反之 , 当 | № | /| 世 | 过 小 时 , 则 飞机 易 产生 荷兰 滚 或 际 摆 不 稳定 。 按 照 稳定 性 
判别 准则 ( 见 式 (9. 8)) ,螺旋 不 稳定 对 应 于 特征 多 项 式 常数 项 六 <0, 而 荷兰 滚 不 稳定 对 应 于 
判别 式 R 二 0。 因 此 ,b= 二 0,R=0 便 代表 了 中 立 稳定 的 情况 。 如 果 分 别 以 |Ls|, | No | 为 坐标 
- 轴 , 并 假定 其 他 参数 为 适当 常 值 , 将 中 立 稳定 条 件 画 成 曲线 ,其 形状 大 致 如 图 10. 8 所 示 。 


г 图 10.8 中 心 一 0 的 曲线 代表 了 实 根 (一 般 为 紧 
мо 36 族 模 态 根 ) 稳 定性 的 边界 ,R= ОЕТ НИЯ 
态 ( 常 为 荷兰 滚 模 态 ) 稳 定性 的 边界 。 欲 保证 飞机 同时 

вх 具有 螺旋 与 可 所 稳定 性 ,必须 使 | 于 | /| | 保持 适当 


的 比值 ,使 之 处 于 两 条 边界 线 之 间 的 稳定 区 域内 。 

如 果 其 他 参数 变化 ,上 述 稳定 边界 曲线 也 随 之 变 
化 。 对 于 不 同 的 飞行 状态 , 常 需要 绘制 不 同 的 稳定 边 
Е 10.8 横 航向 稳定 性 边界 图 界 图 。 双 参数 稳定 边界 图 有 时 也 作为 气动 布局 时 初步 
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АЕ р тесе Е Еее ае ЕЕЕ уер 
保证 飞机 的 基本 性 能 (特别 是 V) 所 确定 的 ,不 能 任意 改变 ,所 以 改变 |Ls | 主要 依靠 改变 上 
反 角 得 到 。 对 于 采用 大 后 掠 角 机 冉 的 飞机 ,后 掠 角 产 生 的 |Ls| 往 往 过 大 ,为 了 避免 引起 荷兰 
滚 不 稳定 ,需要 采用 下 反 角 。 影 响 航 向 静 稳 定性 的 主要 部 件 是 垂 尾 。 当 尾 臂 长 度 确定 后 ,航向 
静 稳 定性 主要 由 垂 尾 面积 决定 。 因 此 ,为 了 获得 良好 的 横 航向 动 稳定 性 ,必须 合理 地 选择 机 辟 
的 上 反 角 和 季 尾 的 构造 参数 

横向 与 航向 静 稳 定性 的 相对 大 小 除了 与 飞机 构造 参数 有 关外 ,还 与 飞机 的 飞行 状态 有 很 
密切 的 关系 。 对 于 具有 大 后 掠 翼 的 飞机 ,在 低速 或 高 空 飞行 时 ,Cu 大 ,而 后 掠 角 产 生 的 横向 静 
稳定 性 与 CL 成 正比 ,所 以 Ci 增 大 , |, | 亦 增 大 。 另 一 方面 ， даны 
项 作用 ,航向 静 稳定 性 | Ne | 随 Ci 增加 而 减 小 ,结果 比值 |N;| /| | 减 小 。 所 以 在 低速 或 高 


к 1 q+ Кл А 28 - вм эи д т 2 
Л Ну» К 27) 22. 57425; ИГУ ЛА ДЕ. о 


对 于 超声 速 飞行 情况 ,超声 速 飞机 的 机 身 - 一 般 细 长 ， Е, НН 

Ма АК, КИН Е Е СЕЕ Е ТЕ, ЗЕЕ АЕ Е УЕ 
尾 的 升力 线 斜率 成 正比 ,而 该 斜率 在 超声 速 范围 随 Ma 增加 显著 减 小 ,所 以 在 大 Ma 时 ， 
Ls| 有 明显 下 降 。 因 为 比值 | Ne| /iLs| 将 减 小 ,这 对 于 飘 摆 稳定 性 同样 是 不 利 的 。 | 

由 此 可 知 , 超 声速 飞机 在 高 空 或 低速 以 大 迎 角 飞行 时 ,以 及 在 超声 速 大 Ma 飞行 时 容 多 出 
现 慰 摆 不 稳定 。 因 此 ,超声 速 飞机 需要 采用 较 大 的 垂 尾 ,有 的 还 同时 增设 背 鱼 腹鳍 ,并 配合 使 
用 适当 的 下 反 角 ,来 保证 在 上 述 飞 行 状态 下 具有 和 较 好 的 标 摆 稳定 性 。 


但 是 , 当 采 取 上 述 构造 措施 后 ,可 能 导致 飞机 在 飞行 包 线 的 中 腹 区 域 飞行 时 ,航向 静 稳 宕 
人 性 过 大 ,从 而 使 螺旋 模 态 运动 恶化 ,容易 引起 蝶 旋 不 稳定 。 但 这 种 运动 发 展 缓慢 ,驾驶 员 来 得 


| 及 纠正 ,不 会 对 飞行 安全 带 来 重大 危害 。 反 之 ,由 于 荷兰 深 模 态 是 快 变 模 态 ,需要 首先 保证 其 





具有 良好 的 特性 。 

对 于 飞行 包 线 较 宽广 的 超声 速 飞机 , 当 仅 靠 气动 .总体 设计 难以 协调 横 航向 动态 特性 的 不 
同 要 求 时 ,或 者 要 以 斩 牲 飞行 性 能 为 代价 时 (如 由 于 不 得 不 使 用 较 大 的 尾 面 而 增加 阻力 ) ,更 灵 
活 的 解决 方式 是 引入 自动 器 。 


10.1.7 现代 飞机 横 航向 模 态 特性 


现代 飞机 横 航 向 模 态 特性 随 飞行 条 件 不 同 将 有 和 较 大 的 变化 ， 还 可 能 出 现 深 乱 - чне 
低频 振荡 模 态 。 

я, 为 了 减轻 结 构 重 量 和 气动 阻力 ， 特别 是 现代 军用 飞机 ， 还 需 考 虑 隐身 方面 的 需要 , 采 
用 较 小 的 垂 尾 是 有 利 的 。 而 由 于 飞行 控制 技术 的 发 展 ,特别 是 全 权限 的 电 传 操 纵 系统 的 广泛 
应 用 ,为 人 工 增 稳 提供 了 坚实 的 技术 保障 。 这 样 , 在 垂 尾 的 设计 中 ,可 以 适当 放宽 对 稳定 性 的 
考虑 ,而 重点 保障 操纵 效能 ,提供 飞机 抗 侧 滑 、 抗 偏离 的 能 力 ,或 满足 其 他 非 对 称 飞 行 时 的 平衡 
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需要 。 当 非 气动 操纵 效能 装置 (如 新 一 代 推力 矢量 系统 ) 更 加 成 熟 后 ,甚至 可 以 舍弃 亚 尾 。， “| 

随 着 飞机 垂 尾 容积 减 小 ,将 导致 航向 静 稳 定性 和 偏 航 阻 尼 的 下 降 , 从 而 使 荷兰 滚 模 态 明显 | 
恶化 。 | 
图 10.9 为 一 架 现代 高 性 能 战斗 机 低速 飞行 时 随 气动 参数 变化 的 横 航向 模 态 根 轨迹 。 


图 10.9 (2) 为 随 横向 更 稳 定性 Ci 的 变化 情况 ,中 立 Cs=0 时 ,飞机 具有 常规 的 横 航向 模 态 特 | 


性 ,其 中 螺旋 模 态 轻微 不 稳定 ( 倍 幅 时 Т, = 59.8 s); 随 着 稳定 性 增加 (Cs 负 向 增 大 ) ,螺旋 模 
态 根 负 向 发 展 ,而 荷兰 滚 模 态 根 则 向 右 移动 ,Ce/Cwes 一 1.45 时 荷兰 滚 模 态 为 临界 的 等 幅 振 
功 形 式 ; 若 Co 继续 负 向 增 大 ,荷兰 滚 模 态 根 进 人 正 半 平 面 。 

图 10. 9 (b) 为 随 航向 静 稳 定性 Cg 的 变化 情况 。 中 立 Cs =0 时 ,飞机 荷兰 滚 模 态 不 稳定 ; 
随 航向 静 稳定 性 增加 ,荷兰 滚 模 态 根 穿 过 虚 轴 , 进 入 稳定 的 左 半 平 面 ;特别 地 ,荷兰 滚 频率 增加 
明显 ,而 阻尼 比 改变 则 相对 较 小 ,正如 式 (10. 14) 所 示 。 与 此 同时 , 随 着 C,, 增 大 ,螺旋 模 态 根 ， 
向 不 稳定 方向 发 展 。 关 于 此 问题 ,10. 1. 6 节 已 作 了 分 析 , 其 中 特征 方程 常数 项 有 二 0 和 判别 
式 R= 0 分 别 代表 了 螺旋 模 态 和 荷兰 滚 模 态 中 立 稳 定 的 情况 。 

类 似 地 , 当 偏 航 阻尼 导数 C, =0 时 ( 见 图 10. 9(c)) ,荷兰 滚 模 态 和 螺旋 模 态 均 不 稳定 ( 们 
幅 时 分 别 为 28.3 s 和 67.0 s); 随 着 偏 航 阻 尼 增 加 ,人 荷兰 滚 模 态 和 螺旋 模 态 均 逐 渐 稳 定 ; 对 于 
“荷兰 滚 模 态 , 偏 航 阻尼 增加 ,如 式 (10. 13) 所 示 ,主要 使 特征 根 实 部 负 向 增 大 ,从 而 模 态 训 减 特 

性 明显 改善 。 | 

可 见 ,现代 飞机 从 提高 飞行 性 能 ,减少 雷达 反射 面积 等 角度 ,采用 航向 放宽 静 稳定 性 设计 ， 
其 航向 阻尼 一 般 也 较 差 ,导致 其 横 航 向 自然 模 态 ( 特 别 是 荷兰 滚 模 态 ) 不 能 满足 需要 ,必须 进行 
人 工 增 稳 ， 





(а) 模 向 静 稳 定性 改变 (Б) 航向 静 稳 定性 改变 (с) 偏 航 阻尼 导数 改变 


10.9 横 航 向 模 态 根 随 参数 的 变化 


10.2 飞机 横 航 问 动 操纵 性 


飞机 横向 操纵 一 般 通过 驾驶 杆 ( 或 驾驶 盘 ) 的 侧 偏 ( 侧 压 ) 控 制 副 涡 偏 角 ,进而 控制 滚 转 ; 而 
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非 对 称 装载 ,. 非 对 称 推力 等 飞行 条 件 下 的 平衡 特性 。 


动 操纵 性 则 指 驾 驶 员 操 纵 驾驶 杆 后 飞机 响应 的 动态 特性 ,如 超 调 量 \ 振 荡 情 况 和 达到 新 的 
稳定 状态 所 需 时 间 等 。 对 响应 特性 的 评价 指标 可 以 在 时 域内 要 求 ,也 可 以 在 频 域内 提出 。 

类 似 于 纵向 , 横 航向 操纵 系统 的 形式 也 有 不 同 种 类 。 

本 节 按 线性 方法 分 析 飞 机 对 副 翼 和 方向 舵 输 入 的 响应 规律 。 


10.2.1 对 副 翼 的 操纵 反应 


基本 方程 见 式 (10. 1)。 知 按照 单 目 由 度 滚 转 运动 近似 , 则 动力 学 方程 如 下 : 
p=L,p +1. 5. (10.15) 
РЕ ИК Л. ВА 


Е | | 
рее (10.16) 
р А 
啊 应 的 稳 态 值 为 ( 设 飞机 具有 正常 的 滚 转 阻 尼 ) 


рб9) = 14 10.17 
Г. (10.17) 


Г, , ВЕЗИ РЕКЕ ЛА 3 Ре пка Е А, Е АТВ) А | 


应 值 下 降 , 如 图 10. 10 所 示 。 还 应 注意 到 ,一 定 的 副 性 
偏转 角 对 应 于 一 定 的 稳定 深 转 角速度 (所 谓 副 跟 操 纵 是 
角速度 操纵 ) ,这 一 点 不 同 于 升降 艇 和 方向 舵 操 纵 的 角 
度 操 纵 特 点 ,其 原因 在 于 迎 角 和 侧 滑 角 是 气动 角 , 而 滚 
转角 不 是 。 
对 滚 转角 速度 响应 进行 积分 可 得 到 滚 转角 啊 应 
若 按 式 (10. 16) ,得 | 0 
gt) = П. +ра-#0р 10.18 №1010 ИАН И 





滚 转 阻 尼 增 大 





例 : 某 型 通用 航空 飞机 ,数据 同 10. 1. 2 节 。 副 浪 偏 转 1"( 右 副 翼 下 偏 ) 后 ,飞机 的 时 域 响 
应 如 图 10. 11 所 示 。 其 中 对 比 了 按 式 (10. 1) 的 四 阶 模型 和 本 节 的 单 自由 度 滚 转 近 似 模型 得 到 
的 滚 转角 和 滚 转角 速度 响应 结果 。 可 见 , 单 自由 度 滚 转 近 似 模型 刻画 了 滚 转 响应 的 主要 特性 ， 
Н 5; Ре ВИ Е ПЕ 


2р ТА 9 НУЛЯ 2 о 


ЕРЕ А Д З НЕТА 10. 12 所 示 。 在 大 部 分 频率 范围 内 ， 
近似 模型 都 具有 和 较 高 的 精度 ,但 在 低频 和 荷兰 深 频 率 附 近 , 近 似 模 型 忽略 了 一 些 细 市 。 
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图 10.11 “示例 飞机 副 要 操纵 时 域 响应 ( 实 线 :四 阶 模 型 ;虚线 : 单 自由 度 近似 模型 ;8 一 1 ) 





10° 10 10° | 10 10° 
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В 10.12 示例 飞机 副 翼 操纵 频 域 响应 ( 实 线 :四 阶 模型 ;虚线 : 单 自 由 度 近 似 模型 ) 


10.2.2 ”对 方向 能 的 操纵 反应 
基本 方程 仍 见 式 (10. 1) 。 若 按照 荷兰 滚 运动 近似 , 则 动力 学 方程 如 下 | 


让 区 ТА т 


Я: 某 型 通用 航空 飞机 ,数据 同 10.1.2 节 。 方 向 舵 偏 转 工 后 (后 缘 左 偏 ), 飞 机 的 时 域 响 
应 如 图 10. 13 所 示 。 其 中 对 比 了 按 式 (10. 1) 的 四 阶 模型 和 按 式 (10. 19) 的 荷兰 滚 近似 模型 得 
到 的 侧 滑 角 和 偏 航 角速度 响应 结果 。 可 见 ,荷兰 滚 近似 模型 能 够 反映 侧 滑 角 和 偏 航 角速度 响 
应 的 主要 特性 ,具有 较 高 的 精度 。 
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3 10 


人 | 1/5 
= 10.13 “示例 飞机 方向 舵 操纵 时 域 响应 ( 实 线 : 四 阶 模型 ;虚线 :荷兰 滚 近似 模型 ;A6, 一 1") 
更 进一步 的 对 比 为 对 方向 舵 输 入 的 频率 响应 ,如 图 10. 14 所 示 。 在 大 部 分 频率 范围 内 ( 特 


别 是 高 频 范围 ) ,荷兰 滚 近似 ,都 都 有 具有 较 高 的 精度 ;但 对 于 低频 特性 ,近似 模型 将 导致 一 定 的 误差 。 





10° 10' 10° 10' 10 
@ (гад * $’) 





-4010- 10" 10° 10 10 
© (гад * $) 





10™ 10 10° 10' 10 
© /(тад • $’) 


Я 10. 14 Зея яа, 四 阶 模型 ;虚线 :荷兰 滚 近似 模型 ) 
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按 荷 兰 滚 近似 式 (10. 19) ,可 进行 操纵 响应 的 解析 分 析 。 此 时 传递 函数 分 别 为 








ко Мб) а ЕМО] — 
9.9 АС) 8 О, Үр): + О. МҮ, + МУ) Нее 
(8) NG) _ № s+ (Ys № — № Үр) | 





0.0) АС) Я (М, (М – МУ, ЕМУ 
其 中 分 母 多 项 式 
A(s) = Я - (№, + Ур (М, — МУ, МУ, = 2 (10.21) 

ПГ, Зы = ВАЕ А, ИРА НАТАН ЗО, ЖЕНА 
转产 生 稳定 的 右 侧 光 ;但 偏 航 角速度 的 方向 则 不 一 定 , 当 侧 力 操纵 导数 Y; 相对 较 小 时 , 方 四 能 
后 毕 左 偏转 产生 稳定 的 左 偏转 角 运 动 ,反之 , 则 是 右 偏 转角 运动 。 本 节 示 例 是 后 者 情形 。 

最 后 需要 强调 的 是 ,迄今 的 分 析 主 要 应 用 了 小 扰动 线性 化 模型 ,实际 提供 了 横 航 回 操 纵 啊 
应 "如何 开始 ”的 信息 。 事 实 上 , 随 着 响应 的 发 展 ,运动 将 偏离 小 扰动 > 的 适用 范围 ,例如 洲 转 
角 远 远 超 出 近似 对 称 的 运动 范围 ,这 时 应 该 考虑 其 他 非 线性 因素 。 关 于 这 方面 的 问题 ,请 参阅 
其 他 更 深入 的 书籍 。 


10.3 带 自 动 器 飞机 的 横 航向 操纵 性 和 稳定 性 特性 


本 市 介绍 常用 横 航向 自动 右 对 飞机 操纵 性 和 稳定 性 特性 的 影响 。 
10.3.1 ЖЕН 


飞机 使 用 滚 转 阻 尼 器 是 为 了 改善 滚 转 阻尼 特性 。 图 10. 15 为 此 类 自动 器 的 工作 原理 图 。 
其 中 角速度 传感器 感受 到 滚 转角 速度 信号 后 ,经 过 放大 作为 能 机 移动 信号 ,并 通过 助力 句 伟 动 
朋 面 朝 着 阻止 飞机 转动 的 方向 偏转 ,其 效果 相当 于 加 大 了 滚 转 阻 尼 力 挎 。 
驾驶 村 指令 -一 一 Б 





Е 10.15 滚 转 阻尼 器 结构 图 
按照 理想 分 析 , 即 不 考虑 阻尼 器 中 舵 机 、 助 力 占 等 元 件 本 寺 动 态 特性 的 影响 ， 
可 得 副 经 偏 角 与 深 转 角速度 之 间 的 关系 ( 即 控制 方程 ) 如 下 : | 
ЛО Кой (10. 22) 
РК, ВИЗ ЕЕ Н БА 5, К, >20, М НЕ К 8 у 
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АЕ АМЕ КИ (10.23) 
”由 此 , 滚 转 阻尼 器 的 作用 在 于 增加 滚 转 阻 尼 导 数 和 偏 航 交 叉 阻 尼 导 数 ,一 般 情况 下 ， 
|L [| № | , 故 增加 滚 转 阻尼 是 主要 的 。 由 式 (10. 5)、 式 (10. 16) 和 式 (10.17) 可 知 , 这 将 减 
少 滚 转 模 态 时 间 常 数 和 横向 操纵 的 调节 时 间 ,这 是 精确 滚 转 操纵 所 希望 的 ;但 它 同时 降低 了 滚 
转 响 应 的 稳 态 值 ,从 而 降低 了 滚 转 性 能 。 因 此 ,反馈 增益 K, 的 大 小 应 根据 具体 飞机 的 构 形 、 飞 
行 状态 和 飞行 任务 等 因素 综合 考虑 确定 。 类 似 于 纵向 情况 ,一般 对 于 飞行 包 线 较 大 的 飞机 , 反 
馈 增 益 亦 应 该 随 飞行 状态 调节 。 


10. 3.2 滚 转角 控制 系统 


滚 转角 控制 的 目的 是 使 飞机 按 指令 的 滚 转 姿态 飞行 ,如 在 巡航 中 保持 水 平 姿态 ,或 者 实现 
需要 的 协调 转弯 。 对 于 后 者 ,还 需要 其 他 通道 或 者 其 他 回路 的 控制 器 共同 工作 ,完成 需要 的 控 
制 任务 。 就 滚 转 姿 态 控 制 而 言 ,其 基本 任务 是 消除 深 转 角 误差 ($9 一 让) 一 0, 显 然 最 有 效 的 控制 
是 通过 调 市 副 沟 偏 角 , 如 图 10. 16 所 示 。 





图 10.16 滚 转角 控制 系统 


忽略 传 感 铬 和 助力 需 动 力学 时 ,控制 方程 为 
Ад, = С.($.—$) С (10.24) 


式 中 G. ДВЈ О. = 
车 按照 理想 控制 器 和 飞机 单 自由 度 深 转 模型 进行 原理 性 分 析 , 则 飞机 运动 的 传递 函数 简 

化 为 

$(5) _ Іа df ДА, 














би = 6.(s) ss(s—L,) САА (10. 25) 
тр И А УЛА ВАЧ, ЕКСЕ. ЭРДА В ЙЕ ак, В 
G.(s) =— К, | (10.26) 
ЧЕЗ йоу 
= Kj. 
сн = #69) і (10.27) 


ТО ЕГ) 
根据 稳定 性 判别 准则 , 当 К,>0 时 ,闭环 系统 稳定 。 在 横向 单位 阶 跃 操纵 下 , 稳 态 啊 应 为 
$, = Пт Р) = 1 (10. 28) 
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飞机 将 稳定 在 相应 的 倾斜 位 置 ,改变 了 原来 横向 操 

纵 属 于 “角速度 操纵 ”的 特性 。 
男 一 方面 ,从 动态 特性 而 言 , 随 着 反馈 增益 К; 
值 的 增加 ,螺旋 模 态 和 滚 转 收敛 模 态 根 逐 渐 靠 拢 ， 
并 逐渐 耦合 成 共 罗 复 根 , 如 图 10. 17 所 示 。 特 别 当 
”飞机 本 身 滚 转 阻尼 较 小 时 ,更 易 耦 合成 嘉 减 较 慢 、 
周期 较 长 的 振荡 运动 ,这 常常 是 不 希望 的 。 为 了 消 
除 或 减轻 不 利 影响 ,可 以 在 引入 滚 转角 反馈 的 同 
вом 简化 的 流转 角 反 僻 系 统 根 韦 迹 时 ,还 引入 滚 转角 速度 反馈 。 此 外 ,如 果 要 求 指令 
( 单 自由 度 滚 转 模型 ) | 啊 应 无 静 差 ， 可 引入 误差 积 分 信号 ,并 形成 典型 的 

四 PID 反馈 结构 如 下 : 


dt (K.>0, K,>0, Ki>0) (10.29) 
мн 反馈 增益 的 具体 值 可 按 古 典 控制 方法 分 回路 逐一 选取 ,并 进行 校正 ;或 者 通过 现代 控制 


论 迭 代 求 解 。 需 要 注意 的 是 ,设计 仍 应 该 根据 四 阶 模 航 辣 动力 学 模型 ,并 应 考虑 助力 髓 、 传 
ен | 





Ад, =К. ($— Ф )+К,р+ К, 


10.3.3 偏 航 阻尼 器 


为 了 改善 荷兰 滚 模 态 阻 尼 特 性 ,需要 增加 等 效 偏 航 阻 尼 N, ,从 反馈 控制 的 角度 ,最 有 效 的 
方法 是 在 方向 通通 道中 引入 偏 航 角速度 反馈 信号 , 即 形成 偏 航 阻尼 器 。 类 似 于 俯仰 阻尼 器 , 控 
制 方程 为 | 

Ад, = KGi()r  (К,>0) (10. 30) 


当 取 Ск $) =1 时 ,等 效 的 气动 导数 增 量 为 


АМ, = KN;, AL = КЛА | (10. 31) 
| Na |» 1 | , 故 增加 偏 航 阻尼 是 主要 的 。 | 

需要 注意 的 是 ,尽管 偏 航 阻尼 器 能 改善 模 航向 动态 特性 ,但 当 有 常 值 偏 航 角速度 时 ,阻尼 
吉 将 使 方向 舵 有 一 稳 态 仿 角 ,这 容易 给 驾驶 员 操 纵 带 来 麻烦 。 例 如 ,飞机 加 右 定常 盘旋 时 ,= 
常 值 之 0, 偏 航 阻 尼 器 将 使 方向 舵 后 缘 左 偏 ,A6.>0, 而 事实 上 向 右 定 常 盘 旋 (无 侧 滑 ) 需 要 方向 
МЕЛ 206108, Ло, 过 0, 显 然 这 将 使 驾驶 员 操 纵 困 难 。 为 此 ,可 在 偏 航 阻尼 器 中 增加 清洗 网 络 ， 
其 高 通 滤波 器 的 作用 , 即 控 制 器 总 的 形式 为 

G.(s) = KG = К, кт (10. 32) 

式 中 z 和 天 , 的 选取 视 具 体 的 横 航 向 动力 学 而 定 ,r->ce 即 是 无 清洗 网 络 的 情况 。 根 据 系统 的 
АХ, К, 也 可 以 随 飞行 状态 调节 。 
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例 : 革 型 旅客 机 ,巡航 状态 为 高 度 12 000 mm, Ma 为 0.8。 其 自然 ( 开 环 ) 有 有 兰 深 模 态 蛆 尼 
比 为 0.035, 无 阻尼 自 振 频 率 为 0.95 rad/s, 显 然 阻 尼 比 太 低 ,动态 特性 中 将 呈现 持续 .不易 豪 
碱 的 葵 兰 滚 振荡 运动 。 为 此 设计 偏 航 阻尼 器 ,其 控制 方程 如 式 (10. 30) „2010. 32) 。 根 据 偏 航 
角速度 对 方向 能 输入 的 开 环 零 、 极 点 分 布 ,选择 清洗 网 络 时 间 常 数 =5 s, 随 增益 K, 变化 的 根 
轨迹 如 图 10. 18(a) 所 示 , 其 中 阻尼 器 能 使 荷兰 滚 模 态 阻尼 比 最 大 提高 到 0. 305, 相 应 的 增益 

K,=2.07 (7/(()。s- 5) ,此 时 飞机 横向 脉冲 操纵 响应 与 使 用 阻尼 器 ( 开 环 ) 对 比如 图 10. 18 
(b) 所 示 ， 显 然 闭 环 飞机 的 动态 特性 得 到 明显 改善 ,同时 清洗 网 络 的 引入 使 飞机 稳定 飞行 特性 
与 开 环 时 一 致 


Флай 





-1 -0.5 0 0.5 0 10 20 30 
Ке 1/5 


(а) 闭环 根 轨迹 (Б) 横 癌 脉冲 操纵 滚 转角 啊 应 


图 10.18 偏 航 阻尼 器 


10.3.4 偏 航 增 稳 系统 


当 飞 机 航向 静 稳 定性 相对 于 横向 更 稳定 性 偏 低 时 ,将 导致 不 利 的 稿 兰 深 模 态 特 性 。 为 了 
解决 飞行 范围 大 的 高 速 飞机 的 航向 静 稳定 性 要 求 不 易 通过 总 体 、 气 动 设计 全 面 协调 的 问题 ,可 
以 在 方向 舵 通 道中 引入 侧 滑 角 或 侧 向 过 载 反馈 信号 ,一 般 还 同时 引入 偶 航 角速度 反馈 改善 仿 
航 阻尼 特性 ,形成 所 谓 偏 航 增 稳 系 统 。 

如 果 按照 理想 控制 器 分 析 ， 并 且 暂 时 忽略 清洗 网 络 (高 通 滤波 器 ) 的 作用 ， 可 得 控制 方程 
如 下 : 


Ад, = К, + КВ (10. 33) 
式 中 К,, Куду ЯЯ Ж ДИИН Я ХЕ Ян ЕНУ АУЕ ав. КАЛИО АОН 8 М 
АМ, = К „№ 9 АМ№ = == = КЫ (10. 34) 


从 力学 的 观点 ,通过 反馈 的 作用 将 部 分 操纵 效能 转换 成 了 相应 的 偏 航 阻尼 力矩 和 静 稳 定 力 扼 ， 

从 而 改善 了 飞行 模 态 特性 。 

| 可 是 在 控制 实现 时 ,往往 由 于 侧 滑 角 信 和 号 不 易 精 确 测量 ,故常 用 侧 问 加 速度 反馈 信号 代 
替 。 但 应 注意 , 侧 向 加 速度 计 的 安装 位 置 对 闭环 特性 影响 较 大 ;者 安装 在 飞机 重心 前 面 茶 距离 
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Zz 处 , 则 侧 向 加 速度 计 感受 到 的 实际 值 为 





п ОВО +27 (10.35) 


所 以 ,适当 选择 x, ,可 以 得 到 


У, 
п, 入 в 
从 而 , 侧 向 过 载 信 号 反馈 等 效 于 侧 滑 角 反 馈 。 о 

例 : 某 电 传 操纵 战斗 机 横 航 向 控制 通道 的 简化 框图 如 图 10.19 所 示 。 其 横向 通道 有 滚 转 
阻尼 器 ,并 实现 滚 转角 速度 指令 控制 。 航 向 通道 通过 侧 向 过 载 反馈 增加 等 效 航 向 静 稳 定性 , 同 
时 使 用 经 过 高 通 滤波 器 的 信号 〈 ” 一 2a) 反 馈 增 加 风 轴 系 偏 航 阻 尼 。 其 中 风 轴 系 偏 航 角 速 
度 为 | 

rs = 7с0$ а — ріп а 25 г— ра 

УЗ ВОИН ЖА НН ЕВЕ ОНА Кл), ФАЗЕ 8136-77 НЕСК. 3 
将 在 10. 3. 5 节 讨 论 。 通 过 适当 的 选 参 ,得 到 了 全 包 线 内 操纵 稳定 特性 良好 、 驾 驶 员 满意 的 闭 
环 系统 。 图 10. 19 还 示 出 了 传感器 助力 器 等 实际 系统 元 件 的 动力 学 模型 ,对 于 控制 系统 更 细 
致 的 分 析 、 验 证 必须 考虑 这 些 环节 。 | 


. 
Й, 
2) 
力 
学 





10.19 典型 电 传 操纵 飞机 横 航向 控制 框图 
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10.3.5 副 翼 -方向 舵 交 联 


目前 机 动 飞机 的 使 用 迎 角 越 来 越 大 ,甚至 还 有 超过 失速 迎 角 的 可 控 机 动 飞 行 。 当 大 迎 角 
机 动 时 ,者 仅 绕 机 体 轴 滚 转 , 则 存在 迎 角 和 侧 滑 角 交 蔡 变 化 的 趋势 。 但 明显 的 侧 滑 一 般 是 不 希 
望 的 , 故 需要 保持 飞机 近似 绕 速 度 矢 量 滚 转 。 实 现 途 径 有 多 种 ,其 中 之 一 是 使 方向 舵 偏 角 随 副 
辟 偏 角 自 动 调节 , 即 所 谓 副 翼 -方向 舵 交 联 。 这 除了 对 于 保证 无 侧 滑 滚 转机 动 有 效 外 ,对 于 协 
调转 弯 也 是 有 利 的 。 通 过 副 炊 -方向 舵 交 联 的 适当 设计 ,再 配合 良好 的 风 轴 系 偏 航 阻尼 占 ,可 


在 直到 失速 迎 角 前 较 大 的 飞行 范围 内 机 动 近似 无 侧 滑 
副 翼 -方向 舵 交 联 装置 的 调节 规律 为 

Ло, = Клы д, 
根据 侧 向 动力 学 关系 ,忽略 侧 力 影响 ,得 


В = хсоз а — рыш а 


欲 保持 8->0, 则 


г/р = ќап а 
者 近似 认为 角速度 正比 于 自动 器 操纵 面 偏 转 引 起 的 加 速度 , 则 
№ Ад, 十 Ni KarAd, 
м {па 
1 Ад, + Le Клы ЛО, 
由 此 确定 增益 


№ == bs tan а 


К ды ее 
№ — Га tan а 


(10. 37) 


(10. 38) 


(10. 39) 


(10. 40) 


(10. 41) 


可 见 , 交 联 增益 与 迎 角 有 关 , 所 以 必须 随 迎 角 调 参 ,如 图 10. 19 所 示 。 


10.3.6 飞行 航线 稳定 系统 


飞行 航线 是 预定 的 飞行 轨迹 在 地 球 上 的 投影 。 通 常 是 由 局 部 弧 线 组 成 的 折线 , 即 由 预定 


航路 起 始点 .中间 点 (航路 点 ) 和 终点 组 成 的 大 圆 驳 线 。 在 大 
圆 坐 标 系 中 局 部 弧 线 变 为 直线 ,如 图 10.20 т. 

预定 航线 的 中 间 点 坐标 ,由 飞机 导航 综合 系统 的 机 载 计 
算 机 根据 沿线 地 面 导航 站 资源 确定 。 导 航 系统 还 确定 出 仿 
离 预 定 航线 的 侧 癌 偶 差 。 根 据 此 偏差 ,生成 滚 转 角 控 制 系统 
的 指令 信号 和 ,通过 跟踪 信号 ,飞机 获得 适当 的 倾斜 姿态 并 
转 到 期 望 的 航线 ,最 终 保证 按 预 定 航线 飞行 。 男 外 ,最 大 人 允 
许 的 指令 信号 应 根据 实际 飞机 的 机 动 性 确定 , 即 |. 2, 
这 也 就 决定 了 对 实际 偏差 的 最 大 修正 能 力 。 





航路 点 P77 


[8 


В 10.20 航线 飞行 示意 图 
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根据 控制 要 求 ,航线 的 自动 飞行 控制 可 分 为 两 类 ， 其 一 是 预定 航线 的 稳定 ,通常 是 为 了 保 
持 直 线 飞 行 ; 男 一 类 是 航线 的 控制 ,需要 在 航线 中 间 点 附近 实现 飞行 方向 的 变换 。 | 

航线 稳定 的 任务 是 消除 侧 向 偏离 Ay, 此 时 相应 的 输入 指令 лу. = 0。 对 于 预定 航线 的 稳 
定 , 其 飞机 倾斜 操纵 是 不 大 的 。 通 过 在 方向 通通 道中 引入 侧 向 过 载 w% 反馈 ,以 保持 零 侧 滑 飞 
行 。 在 预定 的 任务 中 倾斜 和 偶 航 运动 可 认为 是 解 耦 的 。 所 以 在 研究 航线 操纵 动态 特性 时 可 采 
用 如 图 10. 21 所 示 的 结构 图 。 倾 斜 运动 和 侧 向 偏离 运动 之 则 的 关系 在 n, 二 1 条 件 下 可 用 近似 
传递 函数 表示 为 


Gy(s) = _ (10. 42) 
滚 转角 控制 回路 传递 函数 为 
— 1 de _1 
ов) = 1. 1). а /4 — А.К, Va Т + 2Т,6,5 十 ] (10. 0 


| \— — А.К + \ — А.К} / 
所 以 航线 稳定 系统 的 开 环 传递 函数 为 = 
бб, (5) (10. 44) 


СЕ тэт рб 
可 见 ， 为 了 使 系统 稳定 ,控制 器 必须 引入 侧 向 信 离 导数 信号 号 ( 侧 移 束 速度 ) 
G.(s) = K,(l 二 + 1,5) (10.45) 


Гы De Г. |4, 4 ее} Ay 


Хх -Ky © 





10.22 航线 稳定 系统 


10.4 ”飞机 横 航 癌 飞行 品质 


对 于 有 人 驾驶 飞 行 器 ,飞行 曲 质 要 求 是 飞行 控制 设计 的 重要 从 据 。 因为 模 航 向 运动 涉 太 | 
两 个 轴 ,横向 和 航向 运动 耦合 ,飞行 品质 要 求 比 纵 问 更 为 复杂。 本 下 介绍 一 些 基 本 的 横 航 向 改 


行 品 质 要 求 内 容 。 
1. ЕНЕНЕ | 
НН ДАНИЯ ВИН Т, = — 1/А, ЖЖ, ВИН Е ЖИЛ, од а 
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ме, КГН Е КЕ ОО НЯ, А НЕ. РАМ К 
行 时 ,要 获得 较 好 的 飞行 品质 评价 ,要 求 Т, 不 大 于 1 s。 
2， 螺 旋 模 态 特性 | | 
螺旋 模 态 根 很 小 ,扰动 运动 发 展 缓慢 ,驾驶 员 有 足够 的 时 间 加 以 纠正 。 因 此 ,一 般 并 不 严 
格 要 求 这 一 模 态 是 稳定 的 ,而 只 要 求 发 散 不 要 太 快 ,通常 以 倍 幅 时 ts 来 表示 ,如 有 些 飞 机 飞行 
品质 规范 规定 刀 之 20 s 即 可 满足 要 求 。 
3. ОЕ | 
对 于 振荡 的 荷兰 深 模 态 , 决 定 模 态 特性 的 因素 为 阻尼 ws、 阻尼 比 和 无 阻尼 自然 频率 
ие рен Тај 2 ЕЛЕ С Й Ао ТА АО, ,驾驶 员 的 评价 就 越 好 。 
有 些 飞 品质 规范 要 求 满意 的 荷兰 深 特 性 为 2 35 tad/ syst >0.195% >1 Pe 
А 滚 转 操纵 性 能 
横 问 操纵 的 目的 一 般 是 使 飞机 倾斜 ,改变 升力 平面 ,从 而 改变 飞机 航 癌 。 要 求 操 纵 后 尽快 
产生 要 求 的 深 转 角速度 和 深 转 角 。 例 如 ,有 些 规范 规定 ,对 于 战斗 机 空战 飞行 阶段 ,要 求 横向 
操纵 应 有 能 力 使 飞机 在 操纵 后 第 1 s 内 至 少 滚 转 过 90 ,2. 8 $ 内 应 能 深 转 360 。 
需要 注意 的 是 , 深 转 性 能 主要 要 求 飞机 “ 深 得 快 "。 近 来 对 于 战斗 机 ,还 要 求 具有 能 迅速 达 
到 并 保持 在 某 一 特定 滚 转角 的 能 力 , 即 所 谓 敏捷 性 的 要 求 ,这 除了 包含 对 深 转 性 能 ( 副 贤 操纵 
效能 ) 的 要 求 外 ,还 要 求 飞 机 具有 精确 操纵 的 能 力 。 
5. 横向 操纵 引起 的 滚 转角 速度 振 沪 
横向 操纵 飞机 后 , 滚 转角 速度 一 般 并 不 严格 呈现 一 阶 系统 反应 形式 ,荷兰 滚 模 态 将 有 影 
响 , 这 是 驾驶 员 所 不 希望 的 ,通常 要 求 对 滚 转角 速度 
和 深 转 角 的 振荡 加 以 限制 。 例 如 ,有 些 规范 规定 , 横 
航 回 操 纵 输入 引起 的 滚 转角 速度 的 第 一 个 极 大 值 
р. (峰值 ) 与 第 一 个 极 小 值 p,( 谷 值 ) 应 具有 相同 的 
符号 (如 图 10, 22 所 示 ) ,并 且 滚 转角 速度 方向 与 模 
回 操 纵 的 方向 应 一 致 ;在 战斗 和 起 落 阶 段 , 轧 / 访 应 
不 小 于 60 %. 
6， 横 向 操纵 引起 的 侧 滑 幅 值 要 求 
”横向 操纵 飞机 后 ,不 仅 引 起 飞机 的 模 问 运动 , 同 图 10.22 滚 转角 速度 购 应 振荡 
时 还 产生 航 回 和 侧 滑 运动 ,其 中 侧 滑 运动 是 不 希望 
有 的 ,所 以 品质 规范 提出 了 对 侧 滑 幅 值 的 限制 
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7. 非 对 称 飞行 时 的 横 航向 静 操纵 要 求 

非 对 称 飞行 包括 非 对 称 装 载 . 非 对 称 推力 、 侧 风 和 其 他 带 侧 滑 条 件 下 的 飞行 。 一 般 要 求 飞 
机 足以 平衡 设 定 的 非 对 称 参数 条 件 , 脚 路 力 适中 ,操纵 方向 协调 。 以 侧 滑 飞行 为 例 , 要 求 右 全 
滑 飞行 时 ,希望 用 向 右倾 斜 的 姿态 、 右 滚 转 力 和 左 偏 航 操纵 力 使 飞机 平衡 ,并 且 脚 路 力 不 要 过 大 。 
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8， 带 自动 器 飞机 的 飞行 品质 

飞机 使 用 反馈 控制 后 ,除了 飞机 的 固有 模 态 特性 会 改变 之 外 ,由 于 控制 器 的 使 用 会 引进 新 
的 模 态 。 同 纵 癌 一 一 样 ,对 于 飞行 品 原 的 评价 ,除了 推 /应 用 无 日 劲 怖 飞机 的 飞行 了 品质 指标 外 ， 
还 提出 了 许多 新 的 评价 指标 。 | 

而 且 由 于 上 自动 器 的 引入 ,特别 是 主动 控制 技术 的 应 用 ， 飞机 飞行 动力 学 表现 特性 多 样 化 ， 
导致 飞行 品质 指标 内 容 也 大 大 丰富 。 

关于 这 部 分 内 容 , 超 出 了 本 书 的 范围 ,读者 可 参考 其 他 资料 。 


复习 思考 题 


10.1 试 说 明 飞机 横 航向 动 稳定 性 与 静 稳 定性 的 区 别 与 联系 。 
10.2 试 说 明 飞 机 横 航 向 扰动 运动 典型 模 态 的 特点 、 物理 成 因 以 及 影响 模 态 特性 的 主要 
气动 导数 。 
10.3 如 何 由 图 10. 11 估算 飞机 的 滚 转 阻尼 工 ， 和 滚 转 操纵 效能 
10.4 看 飞机 的 模 航 回 特征 方程 为 
А 45. 84° + 11. 8А? + 72. АЕ = 0 
ЩОКИ З ЛЕН Е 的 值 , 并 近似 确定 螺旋 模 态 的 特征 根 。 
10.5 已 知 某 飞机 有 关 几 何 数据 为 
W = 58 840 М,5$ = 23 т, = 7. 15 та,1, = 3 217 Ке • ти, 1, = 46 780 Кеш? ,Г, = 0 
有 关 气 动 数 据 为 
С: =0.0937, п == 01051 2 гаа 
Сов =— 0. 894, С = 0.101, Cn =- 0. 054 4 
C = 0. 056, С, =— 0.18, С, =—0.5, С, = 0.094. 
已 知 此 时 飞机 飞行 在 Н=15 000 m，Ma=1.8。 试 分 别 用 四 阶 方程 和 近似 方法 计算 典型 模 态 
特性 。 | | 
10.6 为 了 改变 飞机 横 航 回 运 动 的 三 个 模 态 特性 ， я 哪些 通道 中 选择 哪些 运动 参数 
作为 反馈 参数 最 为 有 效 ? 
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一 般 情 况 下 ,飞机 的 扰动 运动 或 操纵 运动 都 是 空间 的 ,其 中 纵向 运动 参数 ( 迎 角 、 俯 仰角 和 
俯仰 角速度 等 ) 和 横 航向 运动 参数 ( 侧 滑 角 、 滚 转角 , 滚 转 角速度 和 偏 航 角速度 等 ) 均 同时 发 生 
变化 。 当 飞机 运动 参数 变化 的 幅度 小 时 ,描述 纵向 和 横 航向 运动 的 方程 可 近似 地 进行 分 离 . 
当 运 动 参数 变化 的 幅度 大 时 ,分 离 的 方程 将 导致 很 大 的 误差 ,此 时 必须 应 用 描述 一 般 空间 运动 
的 全 量 方程 组 。 

飞机 在 基本 飞行 包 线 内 广泛 进行 绕 纵 轴 滚 转 的 机 动 ,例如 当 进入 / 改 出 盘旋 、 战 斗 转弯 . 平 
及 和 进入 情 症 时 的 半 滚 、 变 转弯 方向 的 盘旋 (8 字形 特技 ) 等 。 因 此 在 飞行 动力 学 中 需要 着 重 
应 用 完整 的 全 量 方程 组 对 其 进行 分 析 。 | 

图 11. 1 给 出 了 在 飞机 空间 运动 的 基本 特征 参数 一 一 迎 角 a 和 旋转 角速度 平面 内 ,划分 
具有 不 同 运动 特性 的 区 域 。 不 论 对 于 机 动 或 非 机 动 类 飞机 ,从 飞行 安全 性 要 求 考虑 ， йй. Е 
旋 和 惯性 旋转 等 所 谓 的 临界 飞行 状态 ,都 是 
需要 尽量 回避 ,或 者 一 旦 不 经 意 进入 后 能 4 村 
尽快 改 出 的 ,所 以 这 类 运动 的 特性 是 飞机 空 
间 运 动 问题 中 的 又 一 重要 部 分 。 其 中 ,临界 
状态 一 般 是 指 飞 行 中 失去 稳定 性 ,或 是 某 一 
操纵 面 (如 横向 操纵 ) 失 效 。 

还 要 注意 到 ,为 了 提高 空战 效能 ,现代 
飞机 (战斗 机 ) 的 机 动 范围 超出 了 常规 的 飞 
行 包 线 , 也 就 是 其 使 用 包 线 范围 覆盖 了 一 部 
分 稳定 性 和 操纵 性 变 坏 的 区 域 ( 有 偏离 倾向 е а ; 
的 区 域 ) ,甚至 允许 进行 能 返回 基本 飞行 状 图 11.1 飞机 空间 运动 的 典型 区 域 划分 
态 的 过 失速 机 动 。 因 此 ,飞机 空间 运动 的 新 
问题 之 一 就 是 关于 过 失速 机 动 特性 问题 ， 

在 上 述 问题 中 ,当然 还 涉及 当 飞行 员 同 时 使 用 纵向 和 横向 操纵 ,而 在 许多 情况 下 也 使 用 航 
向 操纵 时 飞机 的 操纵 运动 特性 。 由 此 可 知 ,飞机 空间 运动 问题 实际 上 涉及 了 最 一 般 情况 下 飞 
机 的 运动 及 其 稳定 性 和 操纵 性 。 | 

从 飞行 动力 学 的 角度 ,空间 机 动 运动 的 明显 特点 是 出 现 各 种 程度 的 纵横 交感 ,如 气动 力 、 
运动 学 .惯性 和 陀螺 交感 等 。 

研究 飞机 空间 机 动 运动 的 动力 学 特性 ,首先 可 通过 简化 的 动力 学 数学 模型 ,认识 其 运动 机 
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理 , 导 出 某 些 稳定 性 判 据 作为 飞机 设计 准则 ,以 防止 飞机 进入 临界 飞行 范围 ;随后 设计 自动 需 
控制 律 ,改善 飞机 处 于 临界 飞行 状态 的 稳定 性 ,或 者 限制 飞机 进入 可 能 的 临界 状态 区 ,或 者 让 
飞机 退出 临界 飞行 状态 ;再 取 完 整 的 动力 学 数学 模型 ， 应 用 微分 方程 定性 、 педа 
对 飞机 进行 全 面 分 析 ,显然 模拟 仿真 时 要 研究 大 量 的 方案 (计算 状态 ) ,得 出 较真 实 的 响应 
后 将 从 模拟 得 到 的 结果 与 试飞 结果 相 比 较 ,进行 相关 性 分 析 。 近 年 来 ， 和 定性 分 析 方法 和 闪 实 
物 模 拟 相 结合 得 到 了 大 量 有 意义 的 空间 运动 动力 学 结果 。 

研究 空间 运动 动力 学 时 ,应 注意 现代 机 动 类 飞机 在 布局 上 的 一 系列 特点 ,如 常 使 用 展 弦 比 
不 大 的 细 长 跟 , 质 量 分 布 主要 集中 在 机 映 ,从 而 导致 飞机 绕 Ох 1А І.Л, М Г, ЖМЖ. 
这 些 质 量 分 布 的 变化 和 其 他 的 布局 特点 ,可 能 成 为 不 利于 飞机 空间 运动 稳定 性 和 操纵 性 的 
因素 。 

男 外 ， 随 着 主动 控制 技术 的 广泛 使 用 ， 现代 飞机 空间 机 动 飞行 的 特点 和 模式 趋 于 多 样 化 ， 
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力学 特点 ;然后 讨论 如 何 限制 飞机 进入 失 稳 区 域 ,或 偶然 进入 后 能 自动 改 出 的 控制 系统 特点 ; 
最 后 介绍 放宽 静 稳 定性 、 直 接力 控制 和 过 失速 飞行 ,以 反映 现代 飞机 空间 飞行 动力 学 的 新 特 
АН. 


1.1 ВЕРЕН 
引起 纵横 向 运动 耦合 的 因素 , 主要 有 运动 惯性 、 陀 螺 和 气动 力 耦 合 等 儿 种 类 型 下面 
别 介绍 其 耦合 机 理 ， 


11.1.1 运动 耦合 


运动 耦合 存在 于 飞机 滚 转 角速度 非 零 时 。 如 果 纵 航向 是 中 立 静 稳定 的 (Cu 王 0, Cg = 
0) , 则 偏转 副 可 飞机 将 绕 纵 轴 Ох 旋转 ,在 初始 迎 角 ao 隆 0、 速 度 V= 常 值 时 , 迎 角 和 侧 滑 角 之 
间 有 有 周期 性 的 变化 ,其 频率 等 于 滚 转角 速度 ,如 图 11. 2 所 示 。 如 果 飞 机 是 静 稳 定 的 (C < 
0,Cop>0), 则 俯仰 和 偏 航 方向 的 恢复 力矩 (Me ,Ns8) 使 旋转 轴 偏离 纵 轴 Ох. 

为 了 进一步 认识 飞机 绕 Oz 轴 的 滚 转运 动 , 取 两 种 极端 的 情况 讨论 。 其 一 ,假定 静 裕 度 足 
够 大 (相应 于 俯仰 和 偏 航 无 阻尼 自 振 频 率 ws ,wa 较 大 ) 而 滚 转角 速度 小 的 情形 , 即 |p| < 
тіп (о, wyons)。 在 俯仰 和 偏 航 静 稳定 力矩 的 作用 下 ,飞机 最 终 将 以 不 变 的 迎 角 和 侧 滑 角 绕 
速度 矢 旋转 。 其 二 ,如 果 滚 转角 速度 超过 飞机 的 无 阻尼 自 振 频 率 , 即 | 刀 | 六 max (о, зоа)» 
则 运动 将 有 本 质 的 变化 。 此 时 飞机 由 于 滚 转角 速度 很 大 ,气动 恢复 力矩 对 运动 影响 又 很 小 , 迎 
角 和 侧 滑 角 来 不 及 有 显著 的 周期 变化 ,飞机 基本 上 绕 其 纵 轴 旋 转 。 当 |z|-co 时 ,飞机 将 像 陀 


螺 一 样 飞 行 。 
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图 11.2 运动 学 耦合 机 理 图 


11.1.2 惯性 耦合 


当 飞 机 不 绕 其 某 一 惯性 主轴 旋转 时 ,将 会 产生 俯仰 和 偏 航 惯性 力矩 。 下 面 以 俯仰 运动 为 


例 来 分 析 惯 性 耦合 的 物理 现象 。 
| 将 飞机 的 质量 分 布 简化 成 集中 在 二 互相 垂 

ВЮ Ог 和 Oz 上 , 且 绕 08 轴 以 角速度 @o 旋 
转 , 如 图 11. 3 所 示 。 取 Oz 轴 上 单位 质量 为 dm 
的 A 点 ,其 离 重心 距离 为 x, 则 旋转 运动 引起 的 
惯性 旋 ( 离 心力 ) 大 小 为 

dF* = w zrsin (а — а,) дт 

фа, 为 旋转 轴 0O# 与 飞行 速度 矢量 V 之 间 的 夹 
Ж. ЖЛЕ Оу НИИ Е 





图 11.3 惯性 耦合 机 理 图 


АМА = zcos (a— а,)аЕ = 了 osin 2(а—а,) 2? dm 
沿 Oz 轴 的 所 有 质量 元 产生 的 俯仰 惯性 力矩 可 由 积分 得 到 , 即 
М2: 一 А аа) |22 — т 2(а— а, а” 1, 


2 
考虑 到 旋转 角速度 四 在 Oz 轴 和 Oz 轴 中 的 分 量 


def 
w, == р = w соѕ (а—а,), 


则 上 式 可 写成 常见 形式 


2 


def . 
W, === ү == 0 $1П (а — а) 


Ме = Т.В 


对 于 Oz 轴 上 的 质量 元 也 可 写 出 类 似 表达 式 


Mi =— ЕЕ 2(а—а,)а” [, =— [тр 


2 
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因此 飞机 总 的 俯仰 惯性 力矩 为 


М. = MY + Me = (р (11. 1) 
用 类 似 方 法 可 写 出 偏 航 惯性 力 算 
М. = 201, 1) 208 一 of = (一 万) 加 (11.2) 


实际 上 , 式 (11.1)\ 式 (11.2) 的 结果 ,在 飞机 刚体 转动 动力 学 方程 式 (6. 14) 中 也 直接 得 到 
表现 。 现 代 高 速 飞机 构 形 的 特点 是 也 六 二 ,工交 ,因此 惯性 耦合 将 对 飞机 空间 机 动 动力 学 有 
很 大 的 影响 。 另 外 ,由 公式 可 见 , 随 旋转 角速度 w 大 小 的 增加 ,或 者 转轴 对 惯性 主轴 的 偏离 程 
度 增加 等 变化 ,都 将 使 惯性 耦合 增强 。 


11.1.3 陀螺 耦合 


当 飞机 旋转 轴 与 发 动机 转子 转轴 不 重合 时 , 像 任何 一 种 陀螺 一 样 ,为 了 回应 外 力矩, 飞机 


ыы м пи 


НЕ 8977 РЕ В, НР Ме =Го, Xo, 其 中 四 为 飞机 旋转 角速度 ,Ta 
为 发 动机 转子 动量 矩 ( 如 米 格 一 21 飞机 发 动机 在 自转 状态 下 为 2 550 N。 №). 
对 于 右 旋 的 发 动机 (ws>0) ,陀螺 力矩 在 体 轴 上 的 投影 ; | 
Гар = 0 М =— Бат, № = Г, 4 (11.3) 
由 于 发 动机 陀螺 力矩 的 影响 使 得 当 飞 机 绕 俩 仲 方 品 作 机 动 飞行 时 (w 考 0) 出 现 侧 滑 角 ,而 当 绕 
偏 航 方 回 旋转 时 迎 角 发 生变 化 ,如 图 11.4 所 示 。 


а т е. | И" Op>0 
\ м" 


а \ №0 


11.4 陀螺 耦合 机 理 图 





920 


11.1.4 气动 耦合 


纵向 和 横 航向 的 气动 耦合 ,首先 表现 为 迎 角 对 横 航 向 气动 力 和 力矩 的 影响 。 一 般 除 阻力 
外 , 侧 滑 角 对 纵向 气动 力 和 力矩 影响 相对 较 小 。 
图 11.5 为 某 现 代 高 机 动 飞机 的 主要 横 航 向 气动 特性 。 可 见 在 小 迎 角 时 (Ca< 15") ,除了 
Ce ,Cr 和 Cs。 外, 其余 横 航向 气动 力 系数 几乎 与 无 关 。 对 于 与 迎 角 有 关 的 气动 力 系数 ,有 时 
可 近似 采用 线性 化 模型 ,如 Св = Со (9С, / да), * а 的 形式 。 在 大 迎 角 (ao>15 ) 后 ,几乎 所 
有 气动 力 系数 都 具有 鲜明 的 非 线性 特征 。 | 
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5 БАЗ БЕА = ЕЕ у | 1 
0 15 30 45 6 0 15 30 45 6 
x 人 ) 21) 


811.5 ” 模 航 向 主要 气动 导数 随 迎 角 变 化 


11.2 急 深 动 力学 


现代 超声 速 飞机 由 于 其 惯性 矩 分 布 像 拉 长 的 酉 球体 ( 即 Т, «Т, „Т, СТ.) ПТВ А В К 
横向 静 稳 定性 (上 反 效应 ) , 故 在 急 滚 机 动 飞行 时 可 能 会 丧失 运动 稳定 性 和 可 操纵 性 。 其 首要 
原因 是 惯性 耦合 的 作用 。 因 此 ,飞机 完成 带 有 急 滚 的 空间 机 动 的 能 力 会 受到 限制 。 实 际 应 用 
中 ,常会 在 飞行 员 驾 驶 守则 内 ,加 入 一 系列 的 限制 要 求 以 避免 出 现 危 险 。 下 面具 体 分 析 急 滚 时 
的 稳定 性 特点 。 | 

假设 飞机 基准 飞行 是 绕 水 平 直线 的 定常 滚 转 ,其 滚 转角 速度 保持 很 大 的 常 值 p, ,飞行 速 
度 V 保持 不 变 , 且 д. =, =а, =В. ==0; 迎 角 a 和 便 滑 角 变化 不 大 ,气动 系数 可 以 用 线性 表 
达 式 ;对 于 急 滚 运动 六 g/V, 则 重力 和 气动 力作 用 下 的 轨迹 弯曲 对 旋转 运动 的 影响 很 小 为 
了 简化 ,还 假设 不 计 交 叉 力矩 和 交叉 惯 积 L- 。 在 这 些 假设 条 件 下 ,可 以 忽略 滚 转 和 速度 动力 
学 方程 ,得 到 急 滚 扰动 运动 的 近似 线性 化 方程 组 如 下 : 


Ла = Ag— po AB— ZA — Zs Ад, = д-р. АВ | 


ДВ = р. да— "+ В+, д А р. Ла Ar ео 
ла = Ар. Ar+ M.Aa М. Аа- М, Дд, 


Ar =— Вр, Ag + №А8-- №, Аг -- № Ад, + № Ад, 


| 局 航空 飞行 器 飞行 动力 学 


ОА 





ДЕ ЮЛ. ВЕ ТӘЙ 
对 于 急 滚 运动 的 稳定 性 问题 , 式 (11.4) 相 应 的 特征 方程 为 
лор. 一 1: 0 | 
—р. АД 0 1 
—M, 0 А-М, —Ap, 
0 № Вр, АМ, 
展开 后 为 关于 4 的 四 阶 方程 , 形 如 
和 十 BD 十 bs 十 bs34 十 b= 二 0 
左 问 项 各 次 系数 取决 于 飞机 的 惯性 和 气动 特性 ， 以 及 滚 转运 动 本 身 的 参数 。 若 不 计 阻尼 М 
N,, 则 特征 方程 为 
A 十 bsA 4 Б, ка (Арі +М.)(Вр — №) = 0 
ац) Е 


== () ООУ 


对 于 大 多 数 常规 飞机 ,一般 情况 № >20, М, 一 0, 特 征 方程 式 系数 久之 0, 飞 机 能 够 实现 定常 滚 
转 的 必要 条 件 为 | 
= (Ар, + М,) (Вр? — №) > 0 СЕТ) 


а, муф м 
СА ЕР) 

则 条 件 式 (11.7) 等 效 于 
«р <1 А ар, 2 1 
о/р. < | в/р. > | 

ТИЦ о/р 和 о/р 为 坐标 ,作出 定 
常 滚 转 运动 稳定 边界 图 ,如 图 11. 6 тт. 
由 图 可 见 ,边界 线 将 整个 区 分 成 四 个 区 域 ， 
其 中 工区 和 焉 区 为 稳定 区 域 , 下 区 为 偏 航 发 
散 区 , 区 为 俯仰 发 散 区 。 其 物理 解释 
如 下 。 | 
23 I 区 是 稳定 区 。 该 区 俯仰 和 偏 航 静 稳 

т 定性 均 较 大 ,飞机 在 滚 转 运动 中 俯仰 和 偏 航 
图 11.6 飞机 急 滚 稳定 边界 (不 计 阻尼 ) КЕНИЯ ЯНИЕ В аж; 
ПР, 相对 较 小 , р, | За, 1р. | Зав. и 
И ННВ ЕС О.А, ПОР, Ag 的 作用 相对 较 小 8 
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(1, — 1.) р" Аг <— М, Да 
— (1, Г) да < М, АВ 
则 滚 转运 动 将 是 稳定 的 , 迎 角 、 侧 滑 和 角 基 本 保持 原状 态 , 如 图 11. 7 所 示 。 


三 一 = 2ч > р 


滚 转 角 0” 滚 转角 90” 深 转 角 270° 
а=а,, Ё =0 а=а,, В=0 а= 0,, В=0 а=а,, Ё =0 





11.7 工区 内 飞机 的 滚 转运 动 状态 (p , 较 小 ,c 和 PB 几乎 不 变 ) 


下 区 也 是 稳定 区 。 该 区 俯仰 和 偏 航 静 稳 定性 较 小 ,相应 的 俯仰 、 偏 航 恢复 力矩 很 小 ;而 
相对 较 大 ,|2 .|>o 1р. |>os, 惯 性 耦合 力矩 相对 于 恢复 力矩 极 大 ,飞机 在 滚 转运 动 н 
的 恢复 力矩 尚 来 不 及 发 挥 作用 ,因此 飞机 近似 绕 主 惯性 轴 旋 转 , 迎 角 和 侧 滑 角 发 生 周 期 性 交替 
变化 。 此 时 深 转 运动 类 似 于 陀螺 稳定 ,运动 的 典型 特点 如 图 11. 8 тт. 


ЕИ № Ар 
ия 


20° 90" 滚 转角 180" 滚 转角 270。 
и=а., В=0 а=0, В=о, и=- а, В=0 «=0, В=-а, 


图 11.8 下 区 内 飞机 的 滚 转运 动 状态 (P, 很 小 ,a 和 交替 变化 ,类 似 陀螺 转动 ) 

[区 是 偏 航 发 散 区 。 该 区 ор<р, Со, ,飞机 在 滚 转运 动 中 ,俯仰 恢复 力矩 较 大 ,产生 较 大 
的 俯仰 角速度 ла, АЕ С, – 1) р. Ad 随 之 增加 ,而 偏 航 恢复 力矩 较 小 ,不 足 
以 平衡 , 故 飞 机 将 出 现 偏 航 发 散 。 

区 是 俯仰 发 散 区 。 该 区 ор>р. >w，, 结 采 与 卫 区 刚好 相反 。 飞 机 在 滚 转运 动 中 产生 的 
ДАНИИ ЕН ЯЕ СТ. —Т,)р. Ar 较 大 ,俯仰 恢复 力 系 无 法 予以 平衡 , 故 飞 机 出 现 俯仰 发 散 。 

如 图 11. 6 所 示 , 对 于 给 定 飞 机 ,在 某 基准 飞行 状态 (例如 Ma 二 0.7), 以 不 同 深 转 角速度 
飞行 时 ,其 稳定 性 情况 在 稳定 边界 图 上 ,可 用 一 条 过 原点 的 直线 表示 。 直 线 的 斜率 为 

wo Cnac (Т, — 1.) 


т 一 开 ) 
可 见 , 随 着 р. 增加 ,稳定 性 特征 点 沿 直 线 同 原点 移动 。 当 р. =, 时 飞机 进入 俯仰 发 散 区 ,或 
Pp: 二 we 时 飞机 进入 偏 航 发 散 区 ，。 


不 同 飞行 状态 下 ,仅仅 导数 C,。 和 Cs 随 Ma 而 变 。 一 般 情况 下 ,如 图 11.6 中 实例 , 随 》 


I 入 可 ma ТН np DE [а ЗА. МХ НЫ Гон 


и, [Са [/ [Св 21, АЗ р 3). КАННА Же ИН А. 
这 正 是 现代 高 速 飞 机 急 深 运 动 的 特点 。 由 直线 与 稳定 边界 线 的 交点 ,可 以 找 出 每 个 飞行 状态 

“下 的 不 稳定 深 转 速度 范围 (w, ,ws)。 亚 声速 飞 4 а 

在 真实 有 旋转 阻尼 的 情况 下 ,特征 方程 为 
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А" + +6 十 24 十 = 
МСМ, — М, + [№ —М, + (АВТОРНММ, + 
ГММ, — №М. — (М, +N,) py А+ КАР + М.) (Вр — № +М М] = 0 (11.9) 








定义 
e def _ М, ЕЕ М, 
и А 2/0. 1ЭМ, 
— (11.10) 
Б, СРИИ, ННН 
| Zwpb 2v СГ, — 1.) № 
根据 特征 方程 常数 项 5, 20 АВНА ЕА Е 
ај Е Е Wa Wp 
(> (5 6 25 > (11. 11) 





某 超声 速 飞机 急 滚 稳 定 边界 图 如 图 11. 9 所 示 。 可 见 ,在 阻尼 的 作用 下 ， 飞机 急 深 的 稳定 
范围 扩大 。 图 中 还 画 出 了 同一 Ma .不同 飞行 高 度 下 的 稳定 边界 , 随 高 度 下 降 阻尼 力矩 增加 ， 
从 而 使 得 稳定 区 进一步 增 大 。 





10.450 
0.5 
04 斜率 =0.140 
| 22] н-0 


0 1.0 2.0 3.0 
(ор) | 





图 11.9 飞机 急 滚 稳定 边界 ( 计 及 阻尼 ) 


1.3 偏离 动力 学 


现代 飞机 设计 , 常 应 用 各 种 技术 和 手段 提高 最 大 升力 系数 。 例 如 现代 战斗 机 广泛 采用 近 
中 耦合 鸭 必 -三 角 恤 布局 ,或 者 具有 前 缘 边 条 ,以 利用 涡 升 力 提高 最 大 升力 系数 Crmx。 然 而 在 
达到 Cs。 前 ,由 于 大 迎 角 下 气流 分 离 区 的 发 展 ,气动 力矩 特性 出 现 Cn 20,С, 0 等 失 稳 变 
化 ,结果 会 造成 飞机 偏离 或 者 失控 , 亦 即 预示 着 飞机 失速 。 常 见 的 失速 现象 如 下 。 
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纵 问 偏离 (上 仰 ) :是 一 种 非 指令 的 、 突 然 的 迎 角 增 大 现象 ; 

机 头 侧 偏 : 是 一 种 非 指 令 的 、 偏 航 方 癌 发散 现 象 ; 

机 经 摇晃 ;是 一 种 非 指 令 的 \ 主 要 是 深 转 方 回 的 频率 较 高 的 振荡 现象 。 | 

无 论 何 种 偏离 ,通常 均 为 失控 运动 的 初始 阶段 ,发 展 下 去 成 为 更 深度 而 是 稳定 的 失控 运 
动 , 如 深 失 速 \ 尾 旋 等 。 其 中 进入 稳定 的 尾 旋 飞 行 时 , 迎 角 大 于 失速 迎 角 , 绕 三 个 轴 旋 转 ,同时 
航 迹 线 为 小 半径 的 螺旋 线 ,飞行 高 度 迅 OA ЕООТАСТИНУНОЮ 
小 .下降 率 较 高 的 失控 状态 。 

除了 失 稳 ,飞机 的 操纵 性 一 _ 般 也 急剧 下 降 , 其 至 出 现 反 操纵 。 为 了 避免 或 者 改善 这 类 不 良 
飞行 特性 ,首先 要 进行 精心 的 气动 设计 ,如 在 飞机 头 部 安装 涡流 发 生 器 吹 气 装置 等 各 种 涡 系 
控制 装置 ,改善 气流 的 分 离 特性 ;现代 先进 战斗 机 还 使 用 推力 矢量 系统 等 。 | 

当 操纵 面 (装置 ) 有 足够 效能 时 ,自动 控制 增 稳 系统 可 以 明显 地 减 小 或 延缓 大 迎 角 不 良 现 
象 ,甚至 完全 消除 飞机 发 生 偏 离 的 可 能 性 。 根 据 飞 机 的 用 途 ,应 提供 迎 角 限制 ,或 者 在 不 限制 
机 动 飞行 范围 的 情况 下 ,直接 消除 飞机 动态 特性 的 危险 征 候 。 

研究 和 掌握 偏离 区 内 飞行 动力 学 特点 ,无 论 对 提高 机 动 性 能 ,还 是 对 保障 大 迎 角 下 的 飞行 
安全 ,都 有 重大 意义 。 


11.3.1 纵向 偏离 


纵向 俯仰 运动 偏离 通常 与 俯仰 力矩 
随 迎 角 变 化 的 非 线性 有 关 。 如 图 11. 10 
所 示 的 典型 俯仰 力矩 特性 中 , 曲线 开始 上 
灾 意 味 着 开始 出 现 非 指令 的 自动 上 仰 赵 
势 。 而 若 飞 机 同时 进行 深 转 等 机 动 ,惯性 。 = 
耦合 将 加 重 上 仰 趋势 。 
当 低头 下 俯 力 矩 不 足 时 ,将 导致 俏 仰 
发 散 。 为 了 避免 纵向 偏离 ,对 飞机 的 气动 
布局 的 要 求 之 一 ,就 是 必须 在 大 迎 角 全 仿 
平 尾 时 ,产生 不 低 于 某 一 量 级 ,如 AC; = 
一 0. 05 的 下 俯 力 矩 。 对 任何 飞机 构 形 , 若 


оа ае 
这 个 问题 | | Н 11.10 不 同 平 尾 位 置 时 的 俯仰 力矩 特 





ы 


х 1824 
1.3.2 ВА 


大 迎 角 出 现 模 航 向 运动 偏离 是 现代 机 动 飞机 最 典型 的 特点 ， аанынан 
Я ПН Я ТЕЕ НОО Е Е ЕДЗЕ ЕАО, КЖ ПТ ВЕ КЕ Е. Со 0 Со с0 
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或 形 失 滚 转 气动 阻尼 ,Co >0 等 ;无 侧 滑 情况 下 可 能 产生 明显 的 不 对 称 侧 力 和 滚 转 、 偶 航 气 动 
力矩 ;此 外 , 非 定 常 气动 力 如 导数 Ci ,Csi 作用 也 很 强 。 气 动 参数 和 迎 角 有 很 大 关系 ,在 很 罕 
的 迎 角 变化 范围 内 ,其 数值 就 可 能 有 很 大 变化 。 这 样 的 气动 特性 导致 在 飞行 员 不 干预 的 情况 
下 会 产生 目 发 .强烈 的 运动 ,出 现 各 种 形式 的 失 稳 , 表 现 为 机 头 侧 偏 ,机 辟 下 沉 和 目 振 运 动 等 。 

为 了 延缓 或 者 消除 偏离 现象 发 生 ,可 以 对 气动 布局 进行 精心 设计 和 修 形 。 图 11. 11(a) 示 
出 了 改善 飞机 大 迎 角 气动 特性 的 一 些 典型 措施 ,其 气动 效果 如 图 11. 11(b) 所 示 ,可 见 , 非 对 称 
侧 偏 特性 得 到 显著 消除 ,最 大 升力 区 的 信介 力矩 非 线性 明显 减弱 。 
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(a) 改善 装置 





-0.05 =) 
-一 -原始 构 型 ， 一 一 加 入 改善 装置 ， 增 加 垂 尾 展 长 
(b) 力矩 特性 对 比 
”图 11.11 大 迎 角 气动 力矩 特性 的 改善 
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11.3.3 偏离 预测 判 据 


为 了 延缓 或 避免 偏离 现象 发 生 ,在 飞机 设计 过 程 中 需要 一 些 简 化 的 预测 偏离 出 现 的 工程 
判 据 。 这 些 判 据 通常 是 按照 各 种 偏离 的 运动 机 理 , 对 飞行 动力 学 方程 进行 线性 化 ,并 根据 飞机 
设计 实践 进行 提炼 和 修正 得 到 。 — 

在 飞机 设计 初始 阶段 ,一般 仅 有 兽 态 风 洞 试验 数据 ,因而 与 之 相 适 应 的 判 据 称 为 静态 判 
据 , 因 为 其 原始 数据 来 源 有 限 , 其 预测 结果 一 般 仅 提供 初步 参考 。 有 了 动态 风 洞 试验 数据 后 ， 
可 以 通过 全 局 稳定 性 分 析 等 方法 得 出 判 据 , 谓 之 动态 判 据 。 对 于 偏离 运动 的 进一步 发 展 趋势 ， 
线性 方法 已 不 可 能 预测 ,而 必须 分 析 大 迎 角 下 空间 运动 方程 的 非 线性 特性 。 

对 于 不 用 自动 控制 系统 增 稳 ,而 且 失 稳 区 域 限于 最 大 升力 区 以 前 的 飞机 ,常用 的 半 经 验 的 
稳定 性 工程 判 据 通 常 如 下 。 

1， 静 态 判 据 

(1) 偏 航 发 散 参数 Ce(a, 有 | 

高 速 飞机 出 现 偏离 ,而 后 进入 尾 旋 的 一 个 主要 因素 是 ,大 迎 角 下 失去 航向 静 稳 定性 , 造成 
绕 立 轴 的 自转 , 故 可 将 Css(a,8) =0 作为 最 简单 的 偏离 边界 。 下 面 以 某 机 为 例 , 用 a 表示 纵 坐 
标 ,8 表示 横 坐标 , 按 偏离 边界 Со (а, =0 绘 成 的 曲线 如 图 11. 12 所 示 。 


SO засече и aoaoo Cs=0 
2—7 “| AAAAA LCDP=0 


\ = 
~ ПирЕ С рая 0 


40 * жк 奇异 点 Ке" 


>= — 
ай 
т» 
= 
= = 
>= ча 
> = >= 
ета > = та > 





а /(°) 





-15 -10 一 0 5 10 15 
В К°) 
Я 11.12 偏离 敏感 边界 图 
由 图 可 见 ,在 B= 土 15" 范 围 内 ,只 要 a<30", 飞 机 具有 航向 静 稳定 性 ,不 易 出 现 偏 离 现象 。 
(2) 偏 航 动态 发 散 参 数 Crg a 
偏 航 动态 发 散 参数 又 称 为 侧 滑 偏离 参数 ,目前 作为 飞机 偏离 敏感 性 常用 的 判 据 之 一 。 其 
定义 为 
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| ч 六 Г. . ох 
С важ С, 0) = Св (а, В) * cos а— г Си(а,В) .sin а (11.12) 
х 


ИЛ Сл, 20 р АЕ Д 77 А 5 А о к. 
由 侧 滑 角 产 生 的 滚 转 、 侦 航 角 加 速度 在 稳定 轴 系 
的 Oz,; 上 投影 ( 见 图 11. 13), 即 得 侧 滑 角 加 速度 表示 
В = 一 了 7, А— [соя а — esin ара. 5 = 
у Свв 20 
可 见 偏 航 动态 发 散 参 数 即 是 稳定 轴 系 航向 静 稳 
11. 13 稳定 轴 系 航向 静 稳 定性 定性 参数 。 显然 , 当 Ca a 之 0; 正 侧 滑 产生 的 8 一 0， 
| 即 无 侧 滑 偶 离 发 散 的 趋势 。 | 
示例 飞机 按 边界 条 件 Cs (0,8) =0 所 得 曲线 形状 如 图 11. 12 所 示 。 与 按 边界 条 件 Cs 
(а, =0 Н, ВОН ИАН. 
另外 ,为 了 预防 偏 航 发 散 ,通常 还 应 对 侧 偏 力矩 进行 限制 ,一 般 设计 要 求 为 直到 最 大 升力 
迎 角 ,保证 | | | 





ее. | (11.13) 

(3) 横向 操纵 偏 航 发 散 参 数 LCDP 

该 参数 是 飞机 偏离 敏感 性 常用 判 据 之 一 ,主要 预测 进行 横向 操纵 时 , 当 不 利 偏 航 力矩 超越 
侦 航 静 稳 定 力矩 而 引起 的 偏 航 发 散 的 现象 。 对 于 仅 操 纵 副 愤 时 ,也 称 为 副 爱 操纵 偶 航 发 做 参 
数 AADP, 定 义 为 
| Ca (а,В) 

ТЕ КАЛИТЕА ВАЕ Р у ГЕ РАМ, ПАЗ нА НИЯ А 
条 件 求 得 


AADP = С, (а, В) — Сь(а,В) (11.14) 


т Св (а, В) , 


— 


С (а,В) а | 

ВЕ ТЕЕ Н Е ЕТ, у Н КИН Е Е ЕА ЈЕ, М 
式 (11.14) 所 示 。 当 AADP>0 时 , 则 有 自动 消除 侧 滑 趋势 ,飞机 偏 航 方向 稳定 。 

示例 飞机 按 AADP=0( 也 是 此 飞机 的 LCDP=0) 条 件 , 得 到 的 边界 曲线 如 图 11. 12 所 示 ， 
可 见 ,最 低 的 发 散 迎 角 降 到 a==25°" 以 下 ,不 利 偏 航 的 影响 还 比较 可 观 。 

现代 飞机 为 提高 机 动 性 而 使 用 较 大 的 飞行 迎 角 ,为 了 减 小 运动 学 耦合 导致 的 较 大 侧 滑 角 ， 
常 采 用 副 避 -方向 舵 交 联系 统 , 基 本 控制 方程 可 写 为 

0 (人 
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此 时 的 横向 操纵 偏离 参数 可 写成 
„0. (а, В) + К(а)С, (а,В) 
Oe nO RC 
当 LCDP 2>0 时 , 则 横 回 操纵 时 飞机 偶 航 方向 稳定 。 
(4) Weissman 组 合 偏离 判 据 | 
这 是 由 Со СРР 组 合成 的 偏离 判 据 。 根 据 大 量 飞行 试验 和 飞行 模拟 结果 ,可 在 由 
Сва» Д СОР 坐标 平面 上 ,划分 出 不 同 偏离 特性 区 域 ,如 图 11. 14 所 示 。 使 用 时 ,以 迎 角 作为 
参 变量 ,作出 实际 飞机 的 偏离 特性 曲线 ,从 而 判断 其 失速 以 及 尾 旋 敏感 程度 。 图 11. 14 示 出 了 
一 架 飞 机 偏离 预测 的 情况 ,其 中 8=0 。 可 以 判断 ,该 飞机 迎 角 在 28 时 进入 轻 度 偏离 区 ,并 随 
凶 角 增 大 一 训 保 持 在 轻 度 偏离 区 ,尽管 迎 角 36"~40' 时 接近 中 度 偏离 区 另外 ,不 同 侧 滑 角 ， 
曲线 形状 有 所 不 同 ,偏离 迎 角 会 有 所 差别 ,一 般 随 侧 清 什 加 大 ,临界 迎 角 减 小 。 


(11. 15) 


1 A 区 一 无 偏离 区 ; | 
| ое $ зас B 区 一 轻 度 偏 离 区 ,横向 操纵 将 有 偏 航 发 散 趋 势 ; 
EE | C 区 一 中 度 偏 离 区 ,有 轻微 偏 航 发 散 趋势 ,而 一 旦 
同时 有 横向 操纵 , 则 偏 航 发 散 明显 ; 


”=28? -0.000 5 
ax=36 за 
х D 区 一 强烈 偏离 区 ; 





а =40 
а E 区 一 中 度 偏 航 发 散 区 ,如 果 进 行 横向 操纵 , 则 发 
| 9 В 散 趋势 有 所 抑制 ; 
—0.0016 F 区 一 强烈 偏 航 发 散 区 ,发 散 将 非常 迅速 ,尽管 进 
7000015 -0005 005 005 000 时 上 从 可能 有 
Cp a a 
11.14 Weissman 组 合 偏离 判 据 
(5) 8+9 轴 稳定 性 判 据 
这 是 由 Са И [СОР 组 合成 的 另 一 种 偏离 判 据 , 用 来 预测 偏离 迎 角 。 定 义 两 个 角度 
аз = а — arctan (2 1. 
Со С 
(11.16) 
= 00 arctan{ 2272) 
и Cl. 
飞机 运动 将 出 现 不 稳定 趋势 , 当 
ар < 0 或 者 а > a (11. 17) 


实际 上 ,a-p 二 0 对 应 于 С, =0, Ш аа ЛР LCDP= 0, 解 释 如 下 。 


由 图 11. 15 可 见 , 侧 滑 引 起 的 飞机 瞬 仿 / 反应 ,应 由 LB 引起 的 p 和 Ng 引起 的 > 综合 确 
定 ,其 合成 方向 称 8 轴 。 按 图 示 几 何 关 系 ,a-s 即 为 86 轴 与 Ox, 轴 之 间 的 夹 角 。 


航空 飞行 器 飞行 动力 学 





ОА,“ Ч_в, ВХ 





СВТ. 
а —arctan (2 7 )< 0 


18+ = 


因为 通常 飞机 具有 横 航向 静 稳 定性 ,Ce<0 和 Ce>>0, 于 是 上 式 可 改写 成 


CapCOS (= Сві а — Ср < 0 


可 见 不 稳 定 边界 _s<0 对 应 着 偏 航 动态 发 散 参 数 Coe а 0. 

о 的 含义 类 似 a-s。 由 图 11.15(b) 可 见 , 舵 偏 角 (包含 6 和 5) 产生 的 飞机 瞬 态 反应 ,将 
由 10 和 №56 力矩 确定 ,合成 角 加 速度 方向 称 6 轴 。as 即 为 6 轴 与 Oz, 轴 之 间 的 夹 角 。 

于 是 





Qs — ав = arctan ри )- arctan (2з) 0 
184 = 121 5 


АЕ НЕ ССО 和 Cs>0; 操 纵 导数 Ca<0 和 Ce<0。 上 式 改 写成 
Co 一 Cn = LCDP <0 
这 表明 不 稳定 边界 @ 一 a_s>0 对 应 着 横向 操纵 偏 航 发 散 参数 LCDP< 0. 


(+) К 
不 稳定 (LCDP=0) 





(b) 8 轴 与 6 轴 定 义 
图 11.15 В+ А 
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最 后 再 举 一 例 ,对 茶 架 飞机 根据 上 述 判 据 进 行 大 迎 角 稳 定性 判断 结果 如 下 ，， 


判 据 失 稳 迎 角 范 围 (限于 а< 40°) 
С.в, ауп 27.6 一 35.5- 

AADP 0. 

6 十 6 轴 偏 离 判 据 в. 

С | 16°—23° 


根据 模拟 结果 , 迎 角 范围 在 16" 一 23" 和 28" 以 上 ,无 操纵 时 飞行 失 稳 ,而且 迎 角 16°— 23° 
运动 的 发 散 是 在 纵向 ,C,。 判 据 预 测 了 这 一 发 散 ; Cuesn 大 致 预测 出 偏 航 发 散 迎 角 区 ,所 以 作为 
航向 稳定 性 判 据 它 是 成 功 的 。AADP 表明 在 迎 角 为 23" 以 上 副 翼 操纵 (修正 倾斜 姿态 ) 导 致 偏 
航 发 散 ,模拟 结果 表明 迎 角 约 24" 时 , 副 翼 操 纵 后 首先 横向 , 随 之 纵向 运动 发 散 , 与 AADP 判断 
的 偏离 趋势 吻合 。 至 于 04-0 轴 偏 离 判 据 ,所 得 结果 与 AADP 或 Cao 相当 。 | 

2. ЯН 

在 取得 飞机 的 动态 风 洞 试验 结果 后 ,应 用 微分 方程 定性 理论 ,进行 全 局 稳定 性 分 析 , 得 出 
所 谓 的 偏离 预测 动态 判 据 。 

将 机 体 - RS чий 般 形式 如 下 


= Ла, 6) (11. 18) 


在 忽略 速度 大 小 МЕЧИН. 情况 下 ,方程 常 为 五 阶 非 线性 微分 方程 。 状 态 变量 
x 二 [a,b,p,9,7r] 。 对 于 常规 飞机 ,操纵 变量 0=[0,, 0,, 0. | 。 
首先 求 出 平衡 状态 , 令 
f(x,6)=0 (11. 19) 
显然 平衡 状态 将 是 5X3 维 空间 曲线 ， 在 具体 实用 计算 时 ， 将 轮换 固定 操纵 变量 ? 中 的 两 个 ， 
平衡 状态 仅 随 一 个 操纵 变量 变化 ,于 是 得 到 平衡 曲线 | 
х = 8(0,) 
式 中 6 可 以 是 65,, д,, 9. РАН — | 
然后 ,判别 各 平衡 状态 的 稳定 性 。 按 微分 方程 定性 理论 可 以 定义 雅 可 比 和 矩阵 为 


jo 的 人 (11. 20) 


дх Оле 
式 中 下 标 。 指 某 一 满足 式 (11. 19) 的 平衡 状态 。 当 雅 可 比 矩 阵 出 现 奇 异 时 ,该 平衡 状态 称 为 分 
歧 点 。 其 分 歧 点 特性 与 雅 可 比 和 矩阵 的 秩 RR 有 关 。 当 出 现 (n 一 R)=1 时 , 式 中 为 方程 阶 次 
(这 里 为 五 阶 ) ,表示 雅 可 比 矩 阵 下 的 特征 值 存在 零 值 , 则 平衡 状态 出 现 *S" 型 的 突然 变化 , 称 
为 突 跃 , 即 飞 机 将 会 突然 出 现 偏离 现象 。 由 此 可 以 提炼 出 偏离 判 据 。 
通过 大 量 实例 计算 分 析 表 明 ,动态 偏离 判 据 常 可 以 用 不 同 的 方向 舵 偏 角 .和 升降 舱 偏 角 
5., 求 得 雅 可 比 和 矩阵 出 现 零 特征 值 的 平衡 状态 ,以 此 作为 偏离 状态 。 示 例 飞机 按 此 分 析 求 得 的 
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偏离 状态 参数 表示 在 图 11.12 上 。 可 见 在 侧 滑 角 ВЗ 内 , 当 迎 角 sc< 32 时 ,飞机 不 会 出 现 偶 
离 现象 ;而 侧 滑 增 大 后 ,偏离 出 现 的 迎 角 明显 减 小 。 与 其 他 偶 离 判 据 相 比 ,对 于 侧 滑 角 影 啊 的 
预测 更 加 明显 、 准 确 。 

当然 , 仅 考虑 和 水 操 纵 下 的 突 跃 偶 离 状态 也 有 一 定 的 局 限 性 。 故 在 实际 使 用 中 ,还 需要 
根据 具体 机 型 进一步 扩充 分 析 范 围 ,并 通过 飞行 模拟 予以 验证 。 


11.3.4 ДНЯ 


机 辟 播 晃 是 一 种 以 绕 机 身 轴 滚 转 为 主 的 不 衰减 的 自 激 振 葛 运 动 , 属 于 极限 环 振 葛 。 飞 行 
员 的 感受 主要 为 滚 转 振 划 , 同 时 也 有 俯仰 振荡 和 偏 航 振 蕊 ,但 振幅 较 小 ,所 以 称 为 机 翼 摇 网 。 
这 种 极限 环 振荡 在 各 种 飞机 构 形 中 都 出 现 过 ,如 美国 的 下 一 15,F 一 16,X 一 29 和 X 一 31 等 。 
机 翼 摇 晃 的 主要 能 源 是 机 机 本 身 。 对 于 薄 惨 、 小 展 弦 比 和 大 后 掠 弃 的 飞机 在 大 迎 角 时 是 容易 
产生 机 辟 摇晃 的 。 然 而 ,对 于 不 是 大 后 掠 翼 的 飞机 构 型 ,但 机 身 细 长 .前 机 身 呈 锥 形 时 ,也 显示 
出 机 咽 摇 网 运动 趋势 , 称 为 机 身 诱导 的 机 费 摇 见 。 还 有 薄 翼 、 展 弦 比 很 小 (通常 小 于 0. 5) 的 锐 
缘 矩 形 田 ,由 于 侧 缘 涡 的 运动 亦 可 能 导致 出 现 机 细 摇 晃 , 但 这 类 布局 目前 不 常用 ， 

图 11.16 示 出 了 大 迎 角 下 发 生机 可 摇晃 的 飞机 的 动态 特性 。 
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Е 11.16 ХЯЛЯЯНЖЯя ЕЯ 


机 绝 揪 晃 产 生 的 原因 ,与 大 迎 角 范 围 内 机 构 表 面 旋涡 破碎 导致 滚 转 阻尼 表 失 有 关 , 但 这 不 
足以 产生 持续 的 目 振 。 画 外 的 原因 一 般 有 : 模 侧 向 气动 特性 与 侧 滑 角 呈 非 线性 关系 ,在 大 侧 滑 
角 下 ,横向 稳定 性 可 能 重新 恢复 ; 滚 转 阻 尼 的 非 线性 变化 ,如 小 侧 滑 角 / 滚 转角 时 出 现 负 阻 尼 ， 
大 侧 滑 角 / 滚 转角 时 出 现 正 阻尼 ; 滚 转 力矩 随 侧 滑 角 / 滚 转角 变化 的 迟 浅 效 应 等 。 由 此 ,平衡 状 
仿 的 振荡 不 稳定 性 与 侧 滑 下 形成 的 横向 恢复 力矩 相互 作用 ,引起 持续 目 振 。 

如 图 11. 17 所 示 , 两 架 飞 机 的 前 机 身 类 似 ,而 机 燃 平 面 形状 有 根本 的 不 同 ,在 机 构 表 面 施 
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涡 特 性 变化 显著 的 大 迎 角 区 无 侧 滑 时 深 转 阻尼 都 丧失 了 。 


滚 转 阻 尼 
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0/0) 





11.17 大 迎 角 下 深 转 阻尼 变化 (8=0") 

气动 力 神 述 是 由 于 流动 的 时 间 延 尖 引 起 的 。 例 如 第 7 章 中 所 介绍 的 洗 流 时 差 ,会 产生 起 
信仰 阻尼 作用 的 附加 力矩 。 如 图 11. 18 示 出 了 对 于 大 
后 掠 三 角 波 一 种 可 能 的 深 转 力矩 河 迟 现象 ,其 流动 机 
理 是 由 于 旋涡 强度 \ 旋 涡 位 置 和 旋涡 破碎 点 位 置 变化 
的 时 间 延 迟 , 具 体 还 取决 于 振荡 运动 的 频率 和 幅 值 。 
当时 间 延 迟 效 应 比较 强 时 ,不 能 用 准 定妆 气动 模型 来 
ВИЛ, 因为 准 定常 方法 认为 《机 在 动态 过 各 


中 作用 在 其 上 的 气动 方 和 力矩 ,只 与 运动 的 瞬 驴 参数 


有 关 。 若 需 详细 了 解 机 愤 播 晃 时 的 非 线 性 和 人 迟滞 气动 118 ЖВАЯЛЯВЕХЕН 
力 特性 ,以 及 其 动态 过 程 的 分 析 求 解 ,可 参阅 有 关 资 料 。 


1.4 ВЛ 


飞机 飞行 超过 临界 迎 角 后 ,经 常 出 现 偏离 .自转 ,并 逐渐 发 展 成 尾 旋 。 尾 旋 乃 是 飞机 最 危 
险 的 失控 运动 之 一 ,历史 上 曾 由 此 导致 了 大 量 的 飞行 事故 。 进 入 稳定 尾 旋 后 ,飞机 迎 角 大 于 临 
界 迎 角 , 绕 三 个 轴 旋 转 , 并 沿 很 小 半径 的 很 陡 的 垂直 螺旋 线 轨迹 急剧 下 降 ПЕНУ“ 
旋 ”。 其 中 由 于 纵横 向 惯性 耦合 效应 及 运动 学 ,气动 力 和 陀螺 力矩 耦合 效应 的 显著 影响 ,导致 
很 大 的 偏 航 和 滚 转角 速度 。 | 

现代 飞机 尾 旋 状态 有 多 种 形式 ,可 按 不 同 原则 来 分 类 ,例如 ; 

ө 按 驾 驶 员 相对 地 面 姿态 ( 头 向 上 还 是 向 下 ) ,分 为 正 尾 旋 (a>0) 和 倒 飞 尾 旋 (a<0); 

ө 按 旋转 方向 分 为 左 尾 旋 和 右 尾 旋 ; 

© 按 飞 机 俯 伯 姿态 和 迎 角 可 分 为 非常 陡 的 尾 旋 (0 二 一 50,a 过 40") ВЕД —50°< 0 
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20° ,40°а<т0°) (0 —20°,а2>70°); 

о 按 旋 转角 速度 分 为 缓慢 的 .快速 的 和 非常 迅速 的 尾 旋 ; 

ө 按 偏 航 角速度 等 尾 旋 参数 是 否 呈 现 持 续 周 期 振荡 ,分 为 均匀 的 、 轻 度 振荡 的 ,振荡 的 、 

显著 振荡 的 或 剧烈 振荡 的 尾 旋 。 

尾 旋 运 动 是 一 种 非常 危险 的 飞行 状态 , 故 在 飞机 设计 时 就 应 考虑 如 何 防止 其 进入 .进入 后 
的 特性 及 其 改 出 措施 。 尾 旋 研 究 的 手段 有 多 种 ,如 风 洞 中 的 模型 飞机 天 平 测量 试验 和 动态 斌 
验 、 大 比例 尺度 遥控 模型 飞行 试验 以 及 真实 飞机 的 试飞 。 研 究 尾 旋 时 ,还 广泛 使 用 计算 法 以 及 
在 飞机 模拟 器 上 对 这 类 运动 状态 进行 半 物 理 仿真 。 

尾 旋 发 展 的 过 程 可 以 划分 为 进入 阶段 和 定常 稳 态 阶段 。 形 成 稳 态 后 ,可 能 表现 为 等 速 旋 
转 的 稳 态 尾 旋 ,或 为 有 规律 的 振荡 尾 旋 , 且 均 沿 小 半径 垂直 螺旋 线 轨迹 下 降 。 对 于 尾 旋 的 改 
出 ,必须 了 解 形 成 尾 旋 的 物理 成 因 , 制 定 合理 的 改 出 方案 ,并 经 过 模拟 和 试飞 验证 。 


11.4.1 进入 尾 旋 


日 转 是 飞机 进入 尾 旋 的 根本 原因 。 

在 无 侧 滑 的 情况 下 ,飞机 自转 通常 是 由 机 杜 引 起 的 。 对 于 大 多 数 低速 飞机 而 言 , 当 飞行 迎 
角 大 于 临界 迎 角 时 , 奉 扰 流 不 对 称 或 不 慎 操 纵 引 起 正 的 滚 转角 速度 рро, яя КТЕ 
翼 , 但 其 升力 反而 小 于 左权 , 如 图 11. 19 所 示 。 这 一 结果 产生 的 横向 力矩 将 加 速 飞机 滚 转 , 即 
深 转 阻尼 导数 Co 下 为 正 但 ,这 种 现象 称 为 机 杜 目 转 。 从 图 上 可 看 到 ,这 种 机 权 目 转 开始 随 着 
НН, СН, НЯ, ЧЕ, НР 
Вр, ЯЛЕ Л, НЕ ПЕР, НН Нин Нея, 
因此 ,对 某 一 平均 迎 角 , 有 一 稳定 的 自转 角速度 。 

”机 波 目 转 的 同时 ,由 于 左右 两 迎 角 的 不 同 , 也 会 引起 阻力 的 显著 差别 ， ИН 
#,№,>0. ЧН рео, НЕМА ЖЕ ~, 二 者 合成 的 角速度 矢量 四 将 


趋 于 沿 着 相对 风 方 向 , 即 飞行 速度 方向 。 此 时 的 俯仰 惯性 交感 力矩 (1 一 到)zr 力图 使 迎 角 进 
一 步 增 大 ,而 俯仰 恢复 力矩 Ма 不 足 , 超 过 临界 迎 角 后 升力 工 随 迎 角 增加 而 减 小 ,飞机 下 沉 。 


最 后 飞机 达到 平衡 ,进入 等 速 稳定 旋转 状态 , 即 进入 定常 尾 旋 阶 段 。 
如 在 进入 尾 旋 过 程 中 存在 侧 滑 , 则 会 对 自转 角速度 产生 一 定 影响 。 如 图 11. 20 所 示 ,假定 
机 站 向 左 自转 (p < 0) ,如 此 时 出 现 右 侧 滑 (8 二 0), 处 于 失速 状态 的 左 恬 有 效 后 掠 角 增 加 , 展 


向 分 速 增 大 ,有 可 能 使 附 面 层 堆积 加 厚 和 分 离 严 重 ,造成 升力 更 为 减少 ,自转 加 快 。 反 之 ,如 造 
成 左 侧 滑 (8< 0), 则 自转 有 可 能 趋 于 缓和 。 对 于 右 滚 转 (z> 之 0) 的 情况 刚好 相反 。 进 入 尾 旋 


后 , 问 适 当 的 方 回 侧 滑 , 是 改 出 尾 旋 的 一 项 关键 性 措施 。 

现代 高 速 飞机 的 气动 布局 特点 ,通常 使 得 超过 临界 迎 角 后 ,升力 随 迎 角 增 加 而 下 降 的 趋势 
级 慢 ,这 样 左右 机 融 的 升力 差 不 能 形成 足够 的 自转 力矩 。 但 是 , 当 飞机 失速 后 ,由 于 丧失 航向 
静 稳 定性 ( Cp<<0 ) ,将 出 现 绕 立 轴 的 自转 现象 。 如 有 左 侧 滑 (8< 0) ,会 加 速 形 成 右 偏 航 旋转 
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(7220), УЖЕ, ЗНА Я ЗС ЛЕ, Г 盖 0。 其 产生 的 正 的 滚 
”转角 速度 p 与 偏 航 目 转角 速度 r 合成 的 角速度 矢量 @ 沿 着 飞行 速度 方向 ;产生 的 俯仰 惯性 交 
ААЭ СІ.) 7 使 迎 角 进一步 增 大 ,最 终 也 将 进入 定常 尾 旋 阶 段 。 





| 17 
| | 
О % о 0 09 a | 自转 加 快 自转 减 慢 
图 11.19 失速 后 产生 机 机 自 转 的 机 理 Е 11.20 侧 滑 角 对 自转 的 影响 图 


11.4.2 定常 阶段 


飞机 进入 无 振荡 的 定常 尾 旋 阶段 后 ,其 飞行 速度 、 
ЛЕН оао Е. НИЛ 
况 如 图 11.21 所 示 , 其 中 假设 尾 旋 半径 足够 小 ,飞行 速度 
牌 直 向 下 。 这 样 可 以 得 到 计算 飞机 等 速 定常 尾 旋 基 本 参 
数 的 近似 方程 。 

在 气流 分 离 的 情况 下 气动 力 合力 及 与 恤 蓄 垂直 。 由 
力 平 衡 条件 得 及 的 垂直 分 量 与 重力 平 衔 , 水 平分 量 与 惯 
性 力 平衡 , 即 


W = 70 Co 





т i (11. 21) 
a 一 了 07 SCRpCOS [94 | 
式 中 7 为 尾 旋 半 径 。 
从 方程 可 求 得 尾 旋 速度 Е 
| ум. 
о (11. 22) 
O9LRSIn Q 


、 КЕТ 11.21 等 速 尾 旋 受 力 
式 中 Ck = КС, РЕА Къ =1, РЕ 图 等 
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9 航空 飞行 器 飞行 动力 学 


取 Kr=1.2~1.3,。 


尾 旋 半径 
| 2 
2 сота _ ета) (11.23) 
式 中 量 纲 为 1 АЖ. 
_ 尾 旋 每 周 的 时 间 和 高 度 损失 分 别 为 

| 2х лр 

全 
(11.24) 

ПЕ = хо 


例如 ,一 架 飞 机 W/S=? 500 N/m , 尾 旋 时 Н=5 000 m, 姿 态 角 909= 一 60", 取 Cr 二 1.2， 
由 式 (11, 22) 计 算得 


У = 101 m/s 
观察 到 每 周 约 2 s, 按 式 (11, 24) 式 (11. 23) ,得 | 
и ТО 


可 见 , 尾 旋 时 飞机 的 下 降 速 度 是 非常 快 的 , 即 高 度 损 失 很 快 ,同时 尾 旋 半径 很 小 。 因 此 , 尾 
旋 是 一 种 危险 的 飞行 状态 。 设 计 规 范 一 般 规定 ,飞机 必须 在 进入 尾 旋 2~3 周 后 能 退出 尾 旋 。 


11.4.3 ЩЕ 


玉山 屋 广 网 关键 相干 币 止 白 奔 .并 交加 
ЕХ ЕЛЕ НУ Е У ая 27 Т 


全 
时 ， 但 实践 表 
‚Я 


ДЕИ Ва Та ГУ Ц Е аи Бе 
М 241 ч: АЗ Го АЛО 1. ЛЕ Ех ЩАБ ДС 


,这 一 操纵 可 能 是 无 效 的 ,甚至 是 有 害 的 。 这 
降 舵 操 纵 效能 不 足以 产生 使 飞机 迎 角 减 至 临界 
wa 

那么 如 何 制止 飞机 自转 ? 通常 采用 两 种 操纵 方法 , 即 反 路 舵 和 顺 压 杆 以 改 出 尾 旋 。 

反 路 舵 是 向 尾 旋 运 动 相反 的 方向 路 舵 。 假 设 飞机 处 于 右 尾 旋 状 态 (z 之 0,r>0) ,应 左 器 
#2 (9. >0) , 偏 航 操纵 力矩 N 9,<0 ,使 偏 航 角速度 减 小 ,起 到 制 偏 作用 ;同时 还 产生 对 改 出 尾 
旋 有 利 的 右 侧 滑 ,使 自转 减 慢 。 当 飞机 转速 减 至 相当 程度 时 ,上 仰 惯 性 看 合 力矩 (I. 一 于 )zr 
大 大 降低 ,再 猛 推 杆 ,让 飞机 低头 进入 俯冲 ,再 拉杆 改 出 尾 旋 , 转 和 正常 飞行 状态 

顺 压 杆 操纵 是 顺 着 尾 旋 方 向 压 杆 , 右 尾 旋 时 应 右 压 杆 (2<0) 。 首 先 ,飞机 在 横向 操纵 力 


Ж Mz0,>0 作用 下 加 速 滚 转 ,造成 偏 航 惯性 交感 力矩 (1 一 了 I)pq<0 之 值 增加 ,以 制止 飞机 


器 右 偏转 , 减 小 了 偏 航 角速度 ;其 次 ,直接 从 气动 作用 看 ,大 迎 角 下 一 般 № >0, 右 压 杆 时 
д, <0,АМ= № <0, 产 生 期 望 的 左 偏 航 力矩 ;另外 ,形成 的 右 侧 滑 有 利于 使 自转 减 慢 。 同样 
当 飞 机 转速 减 到 某 程度 时 ,上 仰 惯 性 耦合 力矩 作用 大 大 减 小 ,四 驶 员 再 猛 推 杆 ,飞机 也 可 以 改 
出 尾 旋 。 
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А, АП ЕТТ ВЕ АЕА Е ЯД, ЕЕВС ВОЗ А ВЕЗАО. 
” ”事实 上 ,目前 还 没有 出 现任 何 情况 下 都 不 进入 尾 旋 的 飞机 。 用 于 改 出 偏离 和 尾 旋 的 典型 
驾驶 方法 ,是 通过 理论 和 试验 并 最 终 由 专门 试飞 验证 制定 出 的 。 具 体 的 改 出 方法 和 程序 取决 
于 飞机 机 型 . 尾 旋 强 弱 和 模式 ,而 且 对 于 迎 角 很 大 的 平 尾 旋 的 改 出 通常 较 难 。 = 

研究 经 验 还 表明 ,对 于 现代 机 动 飞机 ,传统 的 改 出 尾 旋 方 法 并 不 总 是 有 效 。 很 多 情况 下 ， 
它 与 大 迎 角 下 气动 操纵 面 效率 不 足 、 依 仰 方向 没有 足够 的 下 俯 力 矩 余 量 和 出 现 大 的 不 对 称 全 
航 力矩 等 有 关 。 为 了 在 大 迎 角 下 进行 有 效 的 操纵 ,可 通过 控制 增 稳 系统 接 通 其 他 操纵 的 手段 ， 
例如 平 尾 差 动 偏转 、 利 用 平 尾 来 激 起 摇摆 、 采 用 发 动机 推力 差 , 或 者 增设 反 屁 旋 爹 . 反 尾 旋 火 和 
等 方式 ,制止 自转 , 减 小 迎 角 , 并 改 出 尾 旋 。 对 于 装 有 发 动机 推力 转向 喷 管 的 飞机 ,用 所 提供 的 
”推力 矢量 操纵 力矩 来 终止 尾 旋 且 由 尾 旋 中 改 出 ,可 能 是 最 有 效 的 解决 办 法 。 


11.4.4 尾 旋 运动 的 模拟 和 试验 


| 对 于 尾 旋 的 分 析 , 首先 要 将 初步 的 近似 或 定性 方法 与 数值 模拟 相 结合 。 近 似 或 定性 方法 
| 。 有 助 于 更 有 效 地 进行 数值 模拟 ,如 选择 更 危险 的 状态 .选择 操纵 面 偏 度 和 初始 运动 条 件 等 ,而 
进行 大 迎 角 下 飞行 动力 学 的 数值 模拟 ,可 以 大 大 充实 由 近似 分 析 和 定性 分 析 得 到 的 结果 。 

进一步 地 ,在 试飞 员 的 参 预 下 进行 尾 旋 状 态 下 飞行 动力 学 的 半 物 理 模拟 。 在 有 球形 视 景 
的 飞行 模拟 器 上 模拟 偏离 和 尾 旋 状 态 有 非常 高 的 可 信和 度 。 但 必须 有 相应 的 大 迎 角 气动 力 和 力 
矩 数 学 模型 。 通 过 飞行 动力 学 半 物 理 模拟 ,对 于 设计 防止 进入 尾 旋 和 改 出 尾 旋 的 自动 控制 系 
统 也 是 有 效 的 方法 。 由 于 尾 旋 问 题 非常 复杂 ,实际 上 尚 没有 成 熟 统一 的 控制 律 综合 方法 , 带 控 
制 系统 的 飞行 动力 学 半 物 理 模拟 ,是 修正 控制 律 和 选择 其 参数 的 惟一 方法 。 

通过 风 洞 实验 研究 ,也 能 够 很 好 地 预测 尾 旋 特性 ,并 制定 出 驾驶 技术 方面 的 建议 ,这 些 在 
进行 飞行 动力 学 的 半 物 理 模 拟 时 极其 有 益 。 在 准备 进行 大 迎 角 专 门 试飞 阶段 ,进行 半 物 理 模 
拟 是 最 合适 的 。 这 样 的 综合 研究 可 大 大 提高 进行 飞机 尾 旋 试 飞 的 安全 性 。 

对 于 尾 旋 的 研究 过 程 ,试飞 是 终结 阶段 。 它 们 是 最 复杂 和 最 危险 的 试验 形式 。 因 此 ,试验 
机 通常 装备 有 保证 试飞 安全 的 专用 技术 设施 ,如 各 型 反 尾 旋 固 体 燃 料 火箭 和 反 尾 旋 伞 。 试 飞 
的 主要 目的 是 评价 飞机 抗 偏离 特性 、 研 究 尾 旋 状 态 并 制定 出 改 出 尾 旋 方 法 。 | 

图 11.22 为 某 机 进入 、 形 成 和 改 出 尾 旋 的 整个 时 域 过程 。 为 了 使 飞机 进入 右 尾 旋 , 先 拉杆 
到 底 , 再 右 路 舵 (6.<0) , 左 压 杆 到 底 (8 > 之 0)。 从 图 上 可 见 ,拉杆 操纵 在 第 10~17 s 内 完成 , 约 
在 第 17 s 同时 右 趾 能 和 左 压 杆 , 过 5 一 6 s, 飞 机 形成 较 大 的 迎 角 和 偏 航 角速度 , 约 在 第 25 s 时 
飞机 形成 右 尾 旋 ,两 圈 内 发 展 成 定常 尾 旋 , 其 迎 角 在 50"~52", 偏 航 角速度 约 为 110()/s。 在 
尾 旋 旋 转 6 圈 后 进行 改 出 操纵 ,采用 反 路 舵 .前 推 杆 、 副 翼 中 立 的 方案 ,飞机 很 快 从 尾 旋 中 改 出 
而 进入 正常 飞行 状态 ,所 需 时 间 为 5 一 10 s。 | | 
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11.5 罕 间 运动 的 自动 控制 


现代 控制 技术 和 电子 技术 不 断 发 展 ,尤其 是 电 传 操纵 系统 的 出 现 和 推力 矢量 控制 技术 的 
应 用 ,使 得 飞机 进行 机 动 运动 的 能 力 大 增 , 具 有 良好 的 空间 运动 稳定 性 和 操纵 性 ,空间 活动 范 

围 也 更 大 ,其 至 可 以 在 过 失速 区 进行 机 动 ,运动 特性 也 有 不 少 变化 ， 
从 工作 的 迎 角 区 域 划分 ,空间 运动 的 自动 飞行 控制 系统 大 致 分 成 三 类 ;第 一 类 主要 在 失 于 


前 的 正常 迎 角 区 域 工作 ,应 能 够 增强 飞机 的 机 动人 性 ,或 提供 新 型 的 空间 飞行 模式 ,如 放宽 静 稳 


定 、 直 接力 控制 等 系统 ;第 二 类 主要 在 于 增强 机 动 飞行 的 安全 性 ,如 在 临近 失速 迎 角 或 其 他 机 

动 参数 边界 时 进行 目 动 限制 和 告警 提示 的 各 类 边界 限制 系统 ,或 一 旦 进入 危险 偏离 ЕЛЕ К 

行 状态 能 够 目 动 改 出 的 偏离 / 尾 旋 目 动 防止 系统 ;第 三 类 是 新 近 发 展 的 功能 和 系统 ,主要 用 于 

战斗 机 实现 过 失速 机 动 飞行 ,增强 机 动 性 和 敏捷 性 ,实现 空战 效能 的 提高 。 此 时 飞机 已 进入 临 

界 飞 行 范围 ,运动 呈 强 非 线 性 状态 , 飞 控 系 统 采用 了 诸如 机 体 涡 控 制 ,推力 矢量 控制 等 新 技术 ,以 

保证 飞机 能 顺利 完成 超 机 动 飞行 。 这 类 飞 控 系统 目前 还 在 发 展 中 ,但 已 取得 了 相当 好 的 效果 。 
下 面 仅 从 原理 上 简单 介绍 这 些 飞 控 系 统 。 


11.5.1 飞行 边界 限制 系统 


利用 各 种 旋涡 和 附 面 层 控制 的 气动 设计 方法 可 以 延迟 偏离 至 大 的 迎 角 , 然 而 不 能 阻止 偏 
尾 旋 等 失 稳 飞行 的 发 生 。 从 提高 飞行 安全 性 的 角度 ,希望 临近 飞行 包 线 边界 时 ,给 驾驶 员 

供 明 显 的 信号 提示 ,如 有 节奏 地 拌 动 驾驶 杆 或 脚跟 、 用 音响 和 照明 信号 警示 等 ,警告 驾驶 员 
人 ,以 采取 适当 的 操纵 措施 。 

更 全 面 的 考虑 则 是 在 飞 控 系 统 中 设置 飞行 边界 限制 功能 ,防止 飞机 进入 实 用 边界 以 外 的 
运动 区 域 (由 迎 角 、 过 载 , 侧 滑 角 、 倾 斜 角 、 马 赫 数 等 参数 定义 ) ,并 通过 限制 座舱 中 的 杆 位 移 或 
有 效 驾 驶 员 操纵 指令 等 ,限制 操纵 面 控制 执行 机 构 的 运动 ,以 自动 防止 飞机 操纵 超出 设计 或 使 
用 范围 。 此 功能 在 战斗 机 空战 格斗 时 更 为 重要 ,因为 动作 猛烈 ,驾驶 员 有 时 会 把 过 载 拉 到 极 
限 ,生理 难以 承受 ,或 可 能 会 使 机 体 产生 过 应 力 , 导 致 机 体 损坏 ;也 可 能 迎 角 过 大 ,导致 飞机 失 
速 失控 ;也 可 能 随 着 飞机 迎 角 接近 限制 值 ,飞机 拉动 越 来 越 严 重 ,对 准 目标 十 分 困难 ,也 十 分 危 
险 。 为 避免 这 些 问题 , 飞 控 系 统 中 包括 一 组 专门 的 控制 律 ,在 飞行 包 线 边 界 附近 犹如 出 现 围 
墙 ,阻止 飞机 超出 规定 性 能 | | 

现代 飞机 高 速 飞行 时 , 迎 角 虽然 不 大 ,但 可 能 引起 较 大 的 过 载 。 驾 驶 员 的 操纵 一 旦 有 朴 
忽 ,就 会 使 飞机 产生 过 大 的 过 载 ,危及 飞行 安全 ， оо. Е Ти, АЯ 
忽 所 引起 的 过 载 不 大 ,但 迎 角 可 能 很 大 ,甚至 达到 失速 迎 角 , 也 会 引起 危险 , 故 也 必须 限制 迎 
角 。 典 型 迎 角 / 过 载 限制 器 结构 如 图 11. 23(a) 所 示 。 下 面 分 析 其 结构 及 有 关 参 数 的 确定 。 

图 11. 23(a) 是 在 机 动 飞机 常用 的 纵向 过 载 指令 式 控制 增 稳 系 统 的 驾驶 员 操 纵 指 令 端 进 
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行 指令 限制 。 由 图 可 知 , 过 载 的 限制 很 直接 ,在 杆 力 传感器 后 接 入 一 个 非 对 称 限 幅 电路 ,过 大 
的 杆 指 令 信 号 G, 将 被 直接 限制 在 某 个 范围 之 内 ,从 而 限制 了 飞机 最 大 过 载 。 一 般 最 大 正 过 载 
值 大 于 最 大 负 过 载 值 

实际 工作 的 指令 G. 还 根据 当前 迎 角 等 信息 进一步 前 弱 。 迎 角 限 制 部 分 分 上 、 下 两 通道 ， 
分 别 在 当量 迎 角 大 于 启动 门限 ou ya 后 开始 工作 ,目的 在 于 实现 图 11. 23(b) 所 示 的 允许 过 载 
与 迎 角 关 系 ， 





10 15 21 30 
Qi 012 Ф 

x 作 ) 

(а) 方 框图 (b) 允许 过 载 与 迎 角 关系 





图 11.23 迎 角 /过 载 限制 器 
р Б п 2. 


允许 过 载 与 迎 角 的 关系 为 曲线 , 它 的 建立 取决 于 允许 过 载 和 失速 情况 。 如 过 载 上 限 值 根 
据 飞 机 结构 强度 和 驾驶 员外 承受 的 法 向 过 载 大 小 而 定 , 机 动 飞 机 一 般 取 л, ак = 二 7~8; 如 果 
飞机 上 有 可 倾斜 的 坐 椅 , 则 mm wx 可取 8~9。 其 下 限 值 主要 按 驾 驶 员 能 承受 的 负 向 过 载 大 
小 而 定 ,一般 п, max- 三 一 2, 否 则 ,大 量 血液 涌 向 头 部 会 使 驾驶 员 难 以 承受 。 迎 角 限 制 取 决 于 
飞机 拌 振 和 失速 偏离 特性 。 以 图 11. 23(b) 为 例 , 其 oa =15 为 飞机 明显 感受 拉 振 的 迎 角 值 , 作 
为 能 进行 最 大 法 向 过 载 ni до КАНУН ЕЙ, Ша 二 25" 为 允许 使 用 迎 角 ,此 时 仅 允 许飞 
机 进行 过 载 为 1g 的 平 飞 。 曲线 的 过 波段 必须 精心 设计 ， 以 免 对 飞行 限制 过 多 、 过 于 保守 ,或 
者 是 不 够 安全 。 

为 便于 实现 ,实际 用 折线 逼近 曲线 ,如 采用 三 段 折线 时 可 得 到 两 个 限制 值 ca 和 os 。 为 使 
折线 尽量 通 近 曲线 ,可 令 点 2 与 曲线 间距 最 小 ,并 由 此 确定 第 二 限制 门限 值 ms 。 

确定 а 和 is 后 ,通过 两 通过 实现 期 望 的 限制 规律 。 当 "< ou 时 ,驾驶 员 正常 操纵 飞机 ， 

迎 角 过 载 限制 器 未 起 作用 。 当 а, <a<<os 时 ,限制 器 削弱 驾驶 员 的 操纵 输入 信号 ,实现 第 一 

级 限制 。 当 wa 时 ,实现 第 二 级 限制 ,限制 器 大 幅度 减弱 驾驶 员 因 朴 忽 而 过 猛 的 操纵 输入 信 
号 ,以 保证 飞机 安全 飞行 。 

限制 通道 的 增益 同样 根据 图 11. 23(b) 确 定 ,为 
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ВЯ ЕН Е УНИИ А ЖИ У АЕНА ЗИ ЕВ, КЖ 
运动 惯性 上 仰 的 影响 ,如 图 11. 23 (а) тл, ЕВ 
а. =Каа-+-Каа. 
Qs, =Kwa kogqtK, РА | 
为 更 好 地 保证 飞行 安全 ,使 驾驶 员 无 顾虑 飞行 ,目前 还 有 其 他 限制 方式 。 所 有 这 些 限 制 器 
统称 为 飞行 边界 限制 右 ( 系 统 )。 
但 应 注意 ,这 类 系统 难免 导致 对 飞机 机 动 性 的 限制 ,所 以 设计 中 应 精心 折 惠 
系统 也 不 能 保证 所 有 飞行 条 件 下 都 完全 避免 偏离 发 散 的 出 现 和 尾 旋 等 危险 运动 
因而 ,完整 的 安全 保障 还 应 考虑 其 他 措施 。 


11.5.2 尾 旋 自动 防止 系统 


偏离 / 尾 旋 自 动 防止 系统 是 为 保证 飞机 一 旦 出 现 偏离 时 能 够 终止 偏离 的 发 展 ,或 发 生 尾 旋 
时 能 有 效 改 出 尾 旋 的 。 

由 自动 控制 系统 来 完成 尾 旋 防止 任务 ,与 由 人 控制 相 比 具有 以 下 优点 : 迅速 并 准确 地 
判断 初始 尾 旋 ,包括 其 姿态 和 方向 ;@ 施加 改 出 操纵 的 时 间 短 ;@) 保证 了 操纵 的 正确 性 ;@ 消 


те аля 
除 1 2 АБАЕНУТА АЈ о 


图 11. 24 为 尾 旋 自 动 防止 系统 原理 图 。 其 中 图 11. 24(a) 中 首先 在 偏 航 角速度 + 和 迎 角 а 
平面 上 划分 出 正常 机 动 包 线 ( 较 低 的 a 和 值 ) 和 发 展 尾 旋 区 ( 较 高 的 a 和 7 值 )。 二 者 之 间 的 
区 域 表征 偏离 和 初始 尾 旋 。 尾 旋 自 动 防止 系统 ( 见 图 11. 24(b)) 的 启动 门限 设 在 偏离 和 初始 
尾 旋 区 。 一 般 总 是 希望 在 实际 可 能 的 情况 下 ,将 门限 尽 可 能 设置 在 远离 形成 尾 旋 区 ,以 便 能 
效 迅 速 地 把 飞机 恢复 到 可 控 飞 行 状态 。 另 一 方面 ,门限 过 分 接近 机 动 边界 会 妨碍 飞行 员 的 正 
常 机 动 飞 行 操纵 。 因 此 ,针对 具体 飞机 的 失速 / 尾 旋 特性 确定 恰当 的 启动 门限 值 ,是 尾 旋 自动 
防止 系统 设计 成 功 的 关键 因素 之 一 。 如 某 高 性 能 战斗 机 的 简化 启动 门限 值 为 30 ( 2 和 
57.3 ()/s, 而 其 允许 使 用 迎 角 为 25 。 

实际 尾 旋 防止 系统 可 分 为 两 个 子 系统 ,如 图 11. 25 典型 示例 的 逻辑 框图 所 示 。 

首先 主 系 统 识 别 初始 尾 旋 的 方向 和 姿态 ,然后 指令 改 出 操纵 。 对 于 重量 相对 集中 于 机 身 
的 现代 高 速 飞机 ,典型 操纵 动作 是 顺 尾 旋 方 向 的 最 大 滚 转 操纵 , 反 尾 旋 方向 的 最 大 方向 能 操纵 
和 上 仰 操纵 ,目的 在 于 制止 飞机 自动 偶 转 ,并 且 储 备 下 俯 操 纵 力矩 , 即 令 

д, = 0, 25100 7, 0, Е wmaxSlgDn 7， д. = 0, ик (11.27) 

上 述 操纵 动作 一 直 保持 到 飞机 的 偏 航 角速度 变 号 。 在 主 系统 改 出 操纵 之 后 ,可 以 将 操纵 
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А 11.25 某 机 的 尾 旋 自动 防止 系统 逻辑 框图 


权限 交 回 飞行 员 , 但 飞行 员 由 于 混乱 往往 不 能 马上 恢复 对 飞机 的 操纵 ,飞机 可 能 进入 反方 向 的 
尾 旋 。 所 以 自动 防止 尾 旋 系 统 仍然 需 对 飞机 进行 控制 ,防止 反 向 尾 旋 的 倾向 ,直到 飞行 员 恢 复 
对 飞机 的 操纵 。 此 时 转 入 次 系统 控制 ,典型 的 操纵 动作 是 舵 、 杆 回 中 ,使 方向 舵 \ 副 细 回 零 , 同 
时 升降 舵 向 下 偏转 到 预定 的 配 平 位 置 , 以 使 飞机 既 退 出 大 迎 角 , 又 不 过 度 下 俩 进入 负 迎 角 , 即 
/ 90, D0 050. (11. 28) 
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随后 ,三 个 舱 面 的 位 置 固定 (固定 参考 位 置 操纵 模式 ) ,或 启动 常规 的 旋转 角速度 阻尼 器 
(阻尼 器 操纵 模式 )。 系 统 中 还 设置 偏 航 角速度 死 区 ,如 果 次 系统 或 飞行 员 的 操纵 不 能 保证 飞 
机 的 偏 航 角速度 位 于 该 死 区 之 内 ,那么 改 出 操纵 的 主 系统 重新 启动 。 

很 明显 ,上 述 系统 的 尾 旋 改 出 操纵 规律 ,与 第 11. 4 节 中 的 机 理 分 析 结果 完全 一 致 。 

对 于 可 能 进入 平 尾 旋 的 飞机 ,上 述 操纵 改 出 法 可 能 不 能 保证 中 止 旋转 ,并 将 飞机 从 平 尾 旋 
状态 改 出 。 在 这 类 情况 下 , 尾 旋 的 自动 改 出 可 以 考虑 用 平 尾 激 励 俯仰 播 摆 运 动 的 办 法 。 特 别 
还 应 注意 分 析出 飞机 滞留 在 大 迎 角 而 未 旋转 的 所 谓 深 失速 的 飞行 情况 ,如 F 一 16 飞机 曾 多 次 
进入 这 种 飞行 。 改 出 这 些 飞行 状态 用 俯仰 播 摆 方法 比较 有 效 。 一 般 需 要 朝 着 增加 播 摆 运 动 的 
动能 方向 激励 运动 ,破坏 危险 状态 的 平衡 稳定 性 , 才 可 能 恢复 至 小 迎 角 状 态 区 。 

图 11. 26 给 出 平 屁 旋 动 态 自动 改 出 过 程 的 数值 模拟 算 例 。 开 始 上 偏 平 尾 . 路 舵 `. 压 杆 进 入 
“ 左 平 尾 旋 。 此 后 ,为 了 试图 改 出 , 反 路 舵 (8 = 一 20”) . 压 顺 杆 (9 =20°) .前 推 杆 (8 =0?) ,但 未 
能 制止 旋转 、 减 小 迎 角 (t 王 60 一 75 s)。 随 即 接 通 自动 尾 旋 改 出 系统 (1 二 75 s) ,应 用 摇摆 运动 
动态 改 出 的 方法 ,在 5 s 时 间 内 飞机 从 尾 旋 中 改 出 。 在 操纵 面 效 率 不 足 的 条 件 下 ,综合 使 用 摇 
摆 法 和 其 他 方法 可 大 大 缩短 改 出 尾 旋 的 时 间 。 
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11.26 平 尾 旋 自动 改 出 的 模拟 结果 Ра 
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11.5.3 放宽 静 稳 定 系统 


飞机 的 机 动 性 取决 于 两 个 基本 指标 :最 大 过 载 w ws 和 单位 剩余 功率 SEP。 为 了 提高 飞 
ть 
提高 全 机 升力 , 减 小 配 平 阻力 。 这 里 介绍 采用 放宽 静 稳 定 技术 的 效果 ， | 

对 于 常规 飞机 ， WTA 了 包 线 内 的 飞行 平衡 条 件 ,以 及 

适 的 稳定 性 和 操纵 性 要 求 , 飞 机 必须 具有 一 定量 的 静 稳定 裕 度 , 即 飞机 焦点 和 机 动 点 都 位 于 
质心 后 面 。 Re 
偏转 ,产生 的 抬头 力矩 (M; 9. 之 0) 平 衡 迎 角 引 起 的 静 稳 定 力矩 (Me<0) 。 此 时 平 尾 升力 减少 
或 者 改变 方向 , 舵 面 偏转 产生 的 升力 亏 (8.) 与 迎 角 产生 的 升力 工 (o) 刚 好 相反 ,飞机 的 总 升力 将 
是 两 者 之 差 L(a) 一 L(6.) ,如 图 11. 27 所 示 。 为 了 达到 某 一 期 望 的 全 机 升力 系数 ,飞机 迎 角 比 
不 考虑 俯仰 力矩 平衡 条 件 时 大 ,因而 诱导 阻力 增加 ,平衡 极 曲线 将 位 于 飞机 基本 构 形 极 曲线 的 
下 面 ,如 图 11. 27 最 后 一 栏 所 示 。 





1 一 要 身 组 合体 升力 ;2 一 平 尾 升力 ;3 一 总 升力 ; 
4 一 质心 5 一 焦点 ;6 一 基本 构 形 极 曲线 ;7 一 平衡 构 形 极 曲线 
图 11.27 飞机 的 平衡 图 
放宽 静 稳 定性 技术 是 指 对 飞机 静 稳 定 裕 度 的 限制 放宽 ,焦点 可 以 很 靠近 质心 .与 质心 重合 
甚至 移 至 质心 的 前 面 (C;, 之 0) ,此 时 飞机 的 静 稳 定 裕 度 变 得 很 小 或 静 不 稳定 。 具 有 这 种 特性 
的 飞机 称 放宽 静 稳 定性 飞机 。 当 减少 飞机 的 静 稳 定 裕 度 后 ,飞行 性 能 可 以 得 到 改善 。 由 
图 11. 27 可 见 , 当 飞机 的 焦点 位 于 质心 之 前 时 ,飞机 在 正 迎 角 下 平衡 ,升降 能 应 下 偏 , 产 生 的 低 
头 力矩 (Ms 9.<0) 平 衡 迎 角 引 起 的 静 不 稳定 力矩 (Me 之 0) 。 能 面 偏转 产生 的 升力 L(6.) 与 迎 
角 产 生 的 升力 L(a) 同 向 ,飞机 的 总 升力 将 是 两 者 之 和 (a) 十 L(6.)。 为 了 达到 蘑 一 期 望 的 全 
机 升力 系数 ,飞机 迎 角 比 不 考虑 俯仰 力矩 平衡 条 件 时 要 小 ,平衡 极 曲线 将 位 于 飞机 基本 构 形 极 
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曲线 的 上 面 。 


另外 ,如 在 同样 迎 角 a 条 件 下 ,显然 静 不 稳定 飞机 的 总 升力 大 于 葛 稳 定性 飞机 的 总 升力 ， 
为 此 机 动 性 可 以 提高 。 此 时 平 尾 容积 只 要 满足 飞机 平衡 .起飞 时 前 轮 抬 起 等 操纵 效能 方面 的 
要 求 , 则 飞机 的 稳定 性 要 求 将 由 飞行 控制 系统 来 保证 。 这 样 设计 的 平 尾 面积 将 可 减少 ,飞机 结 
构 重量 减轻 。 这 些 都 反映 出 对 飞机 飞行 性 能 的 改善 。 因 此 放宽 静 稳 定性 技术 不 仅 在 军用 机 中 
得 到 广泛 采用 ,而 且 在 民用 机 中 也 已 开始 采用 ， 

对 于 现代 飞机 ,质心 位 置 究竟 应 后 移 多少 ? 如 按 常 规 飞 机 设计 方法 ,质心 必须 在 焦点 之 
前 。 如 图 11. 28 所 示 , 飞 机 在 亚 声速 飞行 时 动态 特性 可 能 很 满意 ,但 进入 超声 速 飞行 后 ,焦点 
后 移 造 成 静 稳定 过 大 ,机 动 性 就 变 差 。 因 此 ,一 般 来 说 在 亚 声速 区 飞机 设计 成 静 不 稳定 或 中 立 
静 稳定 的 ,而 在 超声 速 区 飞机 设计 成 静 稳 定 的 。 当 然 飞机 质心 位 置 的 最 后 确定 ,还 要 考虑 飞机 
的 其 他 性 能 。 综 合 各 种 因素 表明 ,对 于 运输 机 和 民用 机 ,质心 位 置 位 于 焦点 附近 最 好 ,其 静 稳 


2 НЕ 1 0/, о 0/ 
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В 11.28 飞机 稳定 性 变化 
除了 通过 减少 平 尾 容积 , 静 稳定 裕 度 的 减少 还 可 以 通过 质心 后 移 或 使 用 前 要 等 措施 来 达 
”到 。 欧 稳定 性 减少 ,甚至 出 现 C,. 之 0, 将 引起 纵向 模 态 特 性 变 差 , 这 一 问题 可 以 通过 引入 增 稳 
系统 来 解决 。 实 际 应 用 中 ,一 般 亚 声速 是 静 不 稳定 的 ;而 超声 速 飞行 时 ,由 于 全 机 焦点 后 移 , 恢 
复 静 稳定 性 ,但 静 稳定 度 较 常规 飞机 大 为 减少 ,如 图 11. 28 所 示 。 


11.5.4 直接 力 操纵 系统 


飞机 在 飞行 过 程 中 改变 飞行 轨迹 的 常规 操纵 方法 是 :改变 发 动机 推力 或 使 用 阻力 装置 改 
变 轴 向 过 载 n, ;操纵 俯仰 力矩 ,改变 迎 角 ,从 而 改变 对 称 面 内 的 法 向 过 载 "。; 操 纵 滚 转 力矩 , 改 


变 飞机 的 倾斜 姿态 办 从 而 改变 法 向 过 载 在 空间 的 方向 ;操纵 偏 航 力矩 ,改变 仙 滑 角 , 从 而 改变 


-一 


侧 向 过 载 w 。 事 实 上 ,主要 还 是 操纵 两 个 过 载 x. оп, 和 倾斜 角 9 ,而 改变 侧 向 过 载 的 方向 能 操 


纵 只 是 辅助 的 。 
这 种 通过 力矩 操纵 来 控制 飞机 的 方法 有 着 明显 的 缺点 。 首 先 ,由 于 飞机 的 惯性 ,过 载 不 能 


瞬时 达到 预期 的 改变 量 , 只 是 随 着 迎 角 、 侧 滑 角 和 倾斜 角 的 逐渐 改变 而 形成 ,有 明显 的 时 А 
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升降 能 后 ,而 且 升 降 能 方向 能 上 产生 的 气动 力作 用 通常 与 所 需 运 


动 的 方向 相反 ,更 加 大 了 时 间 法 后 量 。 随 着 飞机 重量 和 尺 
寸 的 增加 ,对 于 完成 精确 机 动 飞行 (着 陆 、 空 中 加 油 等 ) 时 ， 
= ” ”过载 反应 的 快速 性 显得 不 够 。 图 11. оит КИ 


在 常规 操纵 方式 下 高 度 改变 的 时 间 滞后 。 | 
常规 操纵 的 第 二 个 缺点 是 飞机 机 动 过 程 中 的 动力 学 特 
性 复杂 ,飞机 的 精确 操纵 要 求 驾 驶 员 具 备 很 高 的 专业 训练 
水 平 ,但 也 难以 始终 保持 精确 驾驶 。 飞 机 动力 学 特性 的 复 
杂 性 实质 上 是 由 于 当 用 力矩 操纵 飞机 时 ,会 引起 飞机 所 有 
的 自由 度 运动 。 以 着 陆 飞行 为 例 ,飞机 倾斜 改变 航向 ,将 导 
致 驾驶 员 视野 中 目 视 定位 发 生 复杂 变动 ,难以 及 时 采取 措 
施 修正 轨迹 ;如 果 在 $= 二 y=0 条 件 下 ,飞机 能 进行 期 望 的 侧 
向 移动 ,情况 就 会 明显 简化 。 对 于 固定 翼 飞 行 器 ,实现 这 类 
运动 模式 需要 使 用 直接 力 控制 系统 。 
直接 力 控制 的 飞机 在 空中 能 快速 、 精 确 地 操纵 飞机 ,从 
图 11.29 尾 材 式 飞机 常规 而 极 大 地 提高 了 空间 运动 机 动 性 和 敏捷 性 。 其 最 大 特点 
高 度 控制 的 时 间 灌 后 是 ,飞机 的 姿态 控制 和 轨迹 控制 可 以 分 开 进 行 , 即 飞机 的 移 
动 和 转动 运动 可 以 分 开 控 制 。 可 以 在 飞行 轨迹 不 变 的 条 件 
下 仅 对 飞机 的 单个 姿态 控制 ; 亦 可 以 在 飞机 姿态 不 变 的 条 件 下 仅 控制 飞行 轨迹 。 下 面 分 别 介 
绍 纵向 和 横 侧 向 直接 力 控制 的 情况 。 
1. 纵向 直接 力 控制 





і 


0 


图 11. 30 示 出 了 通过 直接 升力 控制 系统 可 以 实现 的 三 种 新 的 纵向 运动 模式 :直接 升力 或 


迎 角 不 变 的 垂直 运动 模式 、 航 迹 不 变 的 俯仰 姿态 变化 和 俯仰 姿态 不 变 的 垂直 平移 

直接 升力 模式 。 在 迎 角 不 变 的 条 件 下 ,改变 飞行 垂直 轨迹 。 这 种 方式 适用 于 投射 空 -地 武 
需 后 的 快速 拉 起 ,或 在 空战 中 进行 不 大 迎 角 下 的 快速 拉 起 。 此 时 , 迎 角 不 变 (= const) ,飞机 
姿态 角 随 轨迹 倾角 同时 改变 (0= У). | 

俯仰 指向 模式 。 在 飞行 轨迹 不 变 的 条 件 下 ,改变 飞机 机 头 俯仰 指向 。 这 种 方式 适用 于 空 
战 中 飞机 迅速 指向 目标 ,构成 优先 攻击 条 件 。 此 时 飞机 轨迹 倾角 不 变 (Y 一 const), 迎 角 随 俯仰 
角 同 时 变化 (= 凡 。 | | 

НУЖНА, ЕНИЯЛЖИЖИТ ,改变 飞行 垂直 轨迹 。 这 种 方式 适用 于 空战 中 快 
速 占据 有 利 高 度 位 置 。 此 时 的 控制 类 间 下 接 升力 控制 方式 ,但 俯 你 自动 驾驶 仪 必须 打开 ,以 保 
证 9==0.。 于 是 迎 角 随 轨迹 倾角 同时 改变 (a==7)，。 

为 了 实现 直接 升力 的 变化 ,飞机 必须 装 有 特殊 适宜 的 操纵 面 (装置 ) ,并 满足 下 列 要 求 ， 

ө 操纵 面 (装置 ) 必 须 能 引起 正 的 和 负 的 升力 变化 ; 
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2 直接 升力 模式 (垂直 航 迹 控制 ， 迎 角 不 变 ) 
| Я = 
м Е 
71 = pA 
| у! = 


俯仰 指 由 模式 (俯仰 姿态 控制 ， 航 迹 不 变 ) 







< 


Re -一 
TZ А 


11.30 直接 升力 控制 系统 的 运动 模式 


е 合成 的 直接 升力 变化 的 作用 氮 必须 在 重心 附近 
@ 操纵 面 (装置 ) 必 须 是 快速 连续 可 调 的 。 
“产生 直接 升力 变化 的 途径 有 前 缘 和 后 缘 襟 经 , 扰 流 片 吹 气 , 推 力 矢量 转向 和 机 头 操纵 面 
СВАКЕ ЗОЗ, ДЕ 11.31 所 示 。 在 这 些 特殊 力 和 力矩 操纵 面 ( 痰 置 ) 的 基础 上 ,为 了 实现 所 


ае рио НР 提 引 而 译 协 调 偏 址 ”这 起 本 名 会 麻 的 由 传 提 名 系 综 来 肌体 宝 于 Е тл рае а Е А 
НУ 5 А А А НМ РУ НК о 2 пу 257 7К 5 ИУ НЫ 14 РЕЗ АРИЗ, Н НИЕ 5154 


介质 正 向 光 传 操纵 系统 发 展 。 





机 头 控制 面 与 升降 能 配合 
图 11.31 产生 直接 升力 变化 的 常见 途径 
图 11. 32 示 出 了 采用 襟 副 翼 与 平 尾 进 行 直 接力 控制 的 原理 图 。 襟 翼 下 偏 产生 的 升力 ,其 
力矩 由 升降 般 上 偏 的 力矩 来 平衡 ,于 是 只 剩 下 升力 控制 飞机 的 移动 。 如 用 升降 舵 控 制 飞机 仍 
仰 姿 态 , 舵 偏 产 生 的 升力 变化 由 襟 避 相 应 偏转 给 予 平衡 , 故 只 有 转动 运动 操纵 。 二 者 的 不 同 配 
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合 , 还 可 导致 其 他 运动 模式 。 

图 11. 33 对 比 了 某 大 型 超声 速 飞机 按 和 常规 方式 和 直接 升力 方式 操纵 时 的 高 度 啊 应 。 下 接 
升力 方式 避免 了 响应 的 滞后 。 这 在 着 陆 进 场 .过 炸 等 精确 任务 中 将 带 来 很 大 的 收益 。 

襟 副 辟 对 称 偏转 产生 升力 增 量 四 


平 尾 偏转 
нац РН 


Ne | 5 
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mt аана! 


直接 升力 变化 





ЕЕ: НЕЕ 
11.32 直接 升力 控制 原理 图 Е 11.33 ”直接 升力 变化 对 航 迹 响 应 的 影响 


2. 侧 向 直接 力 控制 
类 似 纵向 ,通过 侧 向 直接 力 控制 可 以 实现 新 的 侧 向 运动 模式 :无 侧 滑 和 滚 转 的 侧 向 运动 
(直接 侧 力 )、 航 迹 不 变 的 偏 航 姿态 变化 ( 偏 航 指向 ) 以 及 姿态 不 变 的 侧 向 平移 ,如 图 11. 34 
所 示 。 | 
直接 便 力 模式 。 在 无 侧 滑 、 无 倾斜 条 件 下 ,改变 飞机 航向 , 即 “ 平 转弯 ”。 这 种 方式 适用 于 
空战 中 后 期 瞄准 修正 ,以 消除 瞄准 摆动 效应 。 此 时 侧 滑 角 为 零 (5= 0); 飞 机 偏 航 角 随 轨迹 偏 角 
同时 改变 (y=X)。 | 
МАЕ РИ, ЕАО ЕТ ВО КИ А ТА, ЗН ИННЫ Я 
模式 ,适用 于 空战 中 飞机 快速 指向 目标 ,构成 抢先 攻击 目标 的 条 件 。 此 时 飞机 轨迹 偏 角 不 变 | 
(X=const) ВИА МЕРЕ, | 
侧 向 平移 模式 。 在 偏 航 角 不 变 的 条 件 下 ,改变 飞行 航向 。 这 种 模式 适用 于 在 空间 侧身 位 | 
| 
| 





移 快速 移动 。 此 时 的 控制 .航向 和 横向 自动 驾驶 仪 应 自动 接 通 ,以 保证 偏 航 角 少 和 倾斜 角 УЖ 
变 。 侧 滑 角 将 随 轨迹 偏 角 同 时 改变 (B=X)。 

产生 直接 侧 力 变化 的 途径 有 气动 侧 力 操纵 面 (如 机 头 垂直 鸭 翼 ) 、. 非 对 称 的 阻力 操纵 面 和 
方向 舵 侧 力 操纵 面 的 配合 以 及 推力 矢量 转向 等 ,如 图 11. 35 所 示 。 同 样 ,这 些 操纵 面 (装置 ) 应 
在 飞 控 系 统 的 驱动 下 协调 偏转 ,实现 期 望 的 侧 向 运动 模式 。 

з. 解 看 控制 原理 / 

实现 上 述 的 各 种 运动 模式 ,关键 是 设计 这 些 操纵 机 构 之 间 适 当 的 交 联 关系 。 下 面 以 侧 向 
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直接 侧 力 模式 (航向 轨迹 角 控制 ， 侧 滑 角 为 零 ) 


Фф 


偏 航 指 疝 模式 (航向 姿态 角 控制 ， 航 迹 角 不 变 ) 


图 11.34 直接 侧 力 控制 系统 的 运动 模式 
直接 力 控 制 为 例 加 以 说 明 。 


的 操纵 作用 可 用 矢量 表示 为 











AL Ls Ls Ls д. д, 

и а ыы” def 

АМ |= № № № |6 = в, (11.29) 
Y У, Ү, Ү, 0. | 0. 


式 中 操纵 导数 符号 的 定义 同 10. 1 节 , 而 卫 为 操纵 效能 年 阵 ， 
为 了 使 运动 解 耦 ,定义 副 必 8 方向 舵 $ ЕА ВЯ 0. 偏 角 的 组 合 关系 ,满足 


Ga ЕЗИ И М!» Р рае 


А о е ЈА 








(11:90) 





АЎ. 
式 中 等 效 操 纵 效能 矩阵 В. 为 对 角 阵 ， 可 见 和 .,0..,4 .对 应 于 滚 转 、 偏 航 和 侧 滑 的 单独 无 耦合 
的 指令 信号 ,其 与 实际 操纵 面 的 关系 可 由 式 (11. 29) . 式 (11. 30) 得 出 ,为 ， 





о 


я ЗЕ ЗИЛ В 7 НУ ЗЕМ 0, ЛЯ 0. НЕЕ 0. 来 操纵 , 则 相应 





у | 航空 飞行 器 飞行 动力 学 


РЖ 答 入 力 





(b) 非 对 称 推力 操纵 面 十 方向 舵 


图 11.35 直接 侧 力 操纵 


2 а ЕКЕН a ti a i i i 
EE NL a i : 


10, д, Эт = BB, 6. вт (11.31) 
由 式 (10. 1) 式 (10.3) ,飞机 的 横 航向 运动 方程 为 | 
5-у 0 о И. | у... 0 0 
—L, ов. ат. 0 О Ар о Ш 0 | ГАд.. 
—№ -М, s—N, 0 ОА 10 0 № | |48,. =0 
Е м © ОА о оо 1148, 
0 0 — 1 0 ЗД) | 0 0 0 | 


(11. 32) 


А аА ана наса в заана ааа цр адашы 


对 于 茶 一 具体 的 模式 ,如 侧 向 平移 ,可 将 式 (11. 32) 整 理 成 关于 A6.。,A$,Ay 的 形式 ， 
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s— У, 0 А 1 0 о | АВ е БАА 
В: р мер 0 || ДР. 0 о | ГАА. . 
— № — М, $5 — №, | 0 | — №, Ar 一 一 0 0 | 四 
0 0 0 0 а, | | б дф] 
о 0 | 0 0 Ad 0 0 
(11. 33) 
令 лф= д = 0,18 
Др = Аг = 0 
АВ _ 1 
Ад, . $ — У 
Ah 。 9/1, (11. 34) 
Ад. 5 У, | 
дд, №М/№, 
Ад, . Е 5 一 Ү, 


式 中 Дд, ГА, Ад, „ГАО. .反映 了 输入 端 指令 的 交 联 关系 ,并 经 式 (11. 31) 转 换 成 最 终 的 舵 偏 
转 天 系 ; 而 AB/Ad. . 则 描述 了 在 该 模式 下 飞机 的 动力 学 特性 。 为 了 使 直接 力 控制 下 飞机 动态 
特性 满足 要 求 , 可 以 在 三 个 通道 (5,,6.,6.) 内 同时 引入 相应 的 反馈 信号 ， 

飞机 空间 机 动 运动 的 特性 及 其 控制 是 相当 复杂 的 , 且 涉 及 前 沿 科 学 较 多 。 至 今 有 些 运动 
现象 ,其 机 理 还 不 完全 清楚 ,具体 的 控制 方法 也 还 没有 实施 ,有 待 进一步 研究 。 读 者 可 以 关注 


这 方面 的 发 展 


БЕ ЕЕ УЯ 
му HH НУХ ЛХ ІН т 


复习 思考 题 
11.1 何谓 急 滚 惯性 耦合 ? 并 分 析 现 代 高 速 飞 机 急 滚 稳定 性 变 : 差 的 原因 
11.2 解释 Weissman 组 合 偏离 判 据 的 含义 。 
11.3 分 析 飞 机 进入 尾 旋 的 常见 原因 。 改 出 尾 旋 的 一 般 力学 机 理 是 什么 ? 
11.4 说 明 迎 角 / 过 载 限制 器 的 工作 原理 。 
11.5 说 明 尾 旋 改 出 系统 的 工作 原理 。 
11.6 为 什么 现代 飞机 设计 中 党 采用 放宽 静 稳 定性 技术 ? 放宽 后 如 何 保证 飞机 正常 飞行 ? 
11.7 说 明 采 用 直接 力 控制 的 飞机 的 飞行 特点 。 | | 
11.8 从 飞行 力学 的 角度 ， 说明 设计 过 失速 机 动 飞行 的 飞机 应 首先 解决 的 关键 问题 
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12.1 导弹 飞行 控制 特点 


导弹 是 一 种 无 人 和 驾驶 的 飞行 医 , 显 然 导 弹 的 飞行 控制 与 飞机 的 不 同 ,完全 依靠 自动 控制 来 
完成 飞行 任务 ,所 以 导弹 的 飞行 控制 问题 是 设计 导弹 的 一 个 非常 重要 的 环节 。 不 同类 型 的 导 
弹 ,其 控制 方式 不 完全 相同 。 这 里 仅 介绍 具有 轴 对 称 外 形 的 航空 战术 导弹 的 控制 。 导 弹 自 动 
控制 系统 的 作用 是 :确定 导弹 和 目标 的 空间 位 置 (或 相对 位 置 ); 根 据 位 置 数据 (或 相对 位 置 数 
据 ) 形 成 操纵 导弹 在 空间 飞行 的 控制 信号 ;将 控制 信号 传送 到 稳定 控制 系统 中 ,由 稳定 控制 系 
统 操纵 导弹 执行 机 构 ,使 导弹 准确 飞 回 目标 ,最 后 通过 战斗 部 爆炸 击毁 目标 。 

为 便于 分 析 , 常 把 复杂 的 导弹 飞行 自动 控制 系统 归结 为 由 三 个 回路 组 成 。. 


12.1.1 #88 | | 
导弹 飞行 自动 控制 系统 根据 输入 信号 ,通过 执行 机 构 (能 机 ) 控 制 能 面 。 为 改善 能 机 的 性 


能 ,通常 引入 月 反馈 (将 舵 机 的 输出 反馈 至 输入 端 ) ,形成 随 动 系统 (或 称 伺服 系统 、 体 服 回 路 )， 
简称 为 舵 回 路 。 舵 回路 由 舵 机 、 放 大 器 及 反馈 元 件 组 成 ,如 图 12. 1 虚线 框 内 所 示 。 





图 12.1 舵 回 路 示意 图 
图 12. 1 中 测速 机 测 出 舵 面 偏转 的 角速度 ,反馈 给 放大 器 以 增 大 舵 回路 的 阻尼 ,改善 舵 回 
路 的 性 能 。 位 置 传感器 将 舵 面 角 位 置信 号 反馈 到 舵 回 路 的 输入 端 , 从 而 使 控制 信号 与 舵 仿 角 
一 一 对 应 。 舵 回路 可 用 伺服 系统 理论 来 分 析 。 舵 回路 的 负载 是 舵 面 的 惯性 力矩 和 作用 在 艇 面 
ЕКА (ВЕЛ). 
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12.1.2 稳定 回路 
舵 回 路 加 上 敏感 元 件 和 放大 计算 装置 组 成 的 自动 驾驶 仪 ,与 弹 体 组 成 新 回路 一 一 稳定 回 


路 ,如 图 12. 2 所 示 。 有 许多 书籍 也 把 这 里 的 稳定 回路 概念 称 为 稳定 控制 回路 ,或 简称 为 自动 
驾驶 仪 。 | 





12.2 稳定 回路 示意 图 


稳定 回路 的 作用 如 下 : 

Q@ 接收 导 引 系统 产生 的 控制 信号 ,执行 控制 指令 ,操纵 执行 机 构 使 导弹 跟踪 控制 指令 ,使 
导弹 重心 准确 地 沿 基准 弹道 飞行 ; | 

@ 没有 控制 信号 时 ,稳定 回路 起 稳定 作用 ,确保 导弹 在 所 有 飞行 条 件 下 静态 和 动态 的 稳 
定 ,并 消除 干扰 的 影响 ， | | 

稳定 回路 的 工作 基于 反馈 控制 原理 ,其 工作 过 程 为 测量 偏 ( 误 ) 差 ,利用 偏 ( 误 ) 差 和 消除 信 
( 误 ) 差 的 过 程 。 众 所 周知 ,利用 反馈 构成 闭环 系统 之 后 ,就 降低 了 系统 对 参数 变化 和 未 知 扰动 
的 敏感 程度 ,以 及 降低 了 系统 的 时 间 常 数 ,但 传递 系数 也 降低 了 。 在 开 环 增益 足够 大 的 条 件 
下 ,输出 与 输入 之 间 的 传递 特性 与 前 向 通路 特性 (包括 控制 对 象 在 内 ) 无 关 ,而 只 与 反馈 回路 特 
性 有 关 。 | НМ 

由 于 该 回路 中 包含 了 导弹 弹 体 ,而 弹 体 的 动态 特性 又 随 飞行 条 件 (如 速度 .高 度 ) 而 异 ,使 
稳定 回路 的 分 析 变 得 较为 复杂 。 


12.1.3 控制 回路 


稳定 回路 加 上 测量 导弹 重心 位 置 的 元 件 以 及 导弹 运动 学 环节 又 组 成 了 一 个 更 大 的 新 回 
路 , 称 为 控制 回路 。 控 制 回路 方 框图 如 图 12. 3 所 示 ， 

下 面 详细 介绍 稳定 回路 以 及 控制 回路 。 其 中 重点 为 稳定 回路 的 介绍 ,因为 运动 学 环节 和 
8 令 形 成 系统 在 运动 学 以 及 导 引 律 部 分 均 已 介绍 过 了 ,有 了 稳定 回路 的 知识 完成 整个 控制 回 
路 的 设计 并 不 很 困难 。 而 舱 回 路 构成 的 基本 原理 也 同 稳定 回路 中 一 样 ,而 且 相 对 来 说 比较 简 
单 ,由 于 篇 幅 限 制 在 此 不 多 作 讲 解 ,读者 有 兴趣 和 需要 可 以 翻阅 相关 参考 资料 。 / 

另外 ,考虑 到 面 对 称 导弹 的 控制 类 似 于 飞机 ,在 第 9 章 、 第 10 章 中 已 经 介绍 过 飞机 的 稳定 
性 和 操纵 性 , 故 这 里 不 再 重复 。 下 面 将 仅 介绍 轴 对 称 导弹 的 滚 转 、 俯 仰 及 偏 航 稳定 和 控制 回路 。 | 
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图 12.3 控制 回路 示意 图 


12.2 深 转 稳定 回路 


vy / 

. в вазу 
Иа 

为 了 讲述 的 广 В 


а м ТЕТЕ 
"ИЕН 88) 现 重 列 如 下 ,为 


аа т отеле] ро 于 


Е т -SA 一 
се ече 四 | Lr, UV p 15 140 la | 
А и №, М, 0 А ТИХ 0, 
0 
在 研究 1 {ап 0, 0 Ф 0 0 

















са 
nd 一 部 分 相对 弹 体 纵 加 
Рано 为 保持 纵横 向 正常 操纵 ,一 般 弹 上 装 有 滚 转 稳定 自 动 玫 ,因此 在 同和 
и ИИ ЕО, 


А 


ОСЕ 

df = [,р +6 + ТА | 

а dy : 

КР AL 为 干扰 р dt 2) 

产生 的 干扰 力矩 ， "包括 了 被 认为 已 知 的 偏 航运 动 引起 的 滚 转 力矩 项 以 及 其 他 各 关 原 因 


一 一 “人 
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2， 模 态 特 性 


面 对 称 导弹 的 横 侧 向 模 态 特性 与 飞机 类 似 ,对 应 三 种 模 态 特性 不 再 重复 讲述 。 而 对 轴 对 
称 情况 侧 向 扰动 运动 方程 与 纵向 短 周 期 扰动 方程 类 同 , 模 态 特 性 也 相 类 同 , 也 不 重复 分 析 ,对 
横 侧 向 的 研究 仅 留 下 滚 转 方向 的 一 个 模 态 。 因 此 ,对 于 轴 对 称 导弹 横 侧 向 的 分 析 , 只 需 考虑 滚 
转运 动 模 态 。 

求解 导弹 滚 转 扰动 运动 在 自动 驾驶 仪 不 工作 ( 即 久 =0) 且 仅 有 常 值 干扰 力矩 AL 作用 下 

НЕ 15 








БО = рен Ата ви) 92.1 
过 渡 过 程 结束 时 滚 转 角速度 有 稳 态 误差 
АГ. | 
Р, БЕ А Г | (12. 2) 
相应 的 导弹 滚 转角 稳 态 值 可 将 式 (12. 1) 积 分 后 得 到 | 
| AL 
а Е | (12. 3) 


可 见 ,导弹 在 常 值 干扰 力矩 作用 下 , 随 腹 时 间 推 移 , 滚 转角 不 断 增 大 。 因 此 滚 转运 动 不 能 
日 身 达到 理想 的 稳定 要 求 , 需 要 人 为 给 以 控制 。 最 常用 的 设计 方法 是 采用 滚 转 自动 驾驶 仪 , 通 
过 副 到 偏转 来 克服 干扰 作用 。 
一 般 对 于 轴 对 称 的 导弹 通常 有 两 种 滚 转 控制 要 求 : 滚 转角 稳定 和 滚 转角 速度 稳定 。 对 于 
雷达 导 引 头 的 导弹 ,由 于 天 线 极 化 方向 的 影响 ,要 求 深 转 角 稳定 ; и 速度 稳定 的 要 求 适用 
于 装 有 红外 导 引 头 的 导弹 。 下 面 详细 介绍 这 两 种 稳定 回路 。 


12.2.2 滚 转角 稳定 回路 


有 时 由 于 受到 雷达 导 引 头 极 化 方向 的 影响 ,需要 采用 滚 转自 动 驾 驶 仪 来 稳定 液 转角， № 
ра ЕВЕ НЕЕ, ГЕ ЕЖЕ Е Е БОВ, 
下 面 先 分 析 介绍 一 般 稳定 回路 引入 两 个 反馈 的 原因 和 优势 ,然后 再 具体 讲解 导弹 滚 转角 稳定 
回路 的 构造 和 性 能 。 | 

1， 通 用 的 稳定 回路 构成 及 分 析 

常用 的 位 置 反馈 稳定 回路 结构 如 图 12. 4 所 示 。 

图 12.4 中 z 为 给 定位 置 , 可 以 是 坐标 位 置 或 者 


角度 等 ;z 为 实际 位 置 。 运 动 方程 为 БЕС К, - 
ии Аа) = А.А (12.4) Р а 4 


式 中 K7 为 放大 系数 ;ws 为 输出 信号 。 当 给 定 х.=0 Е | 
时 ,有 Р 图 12.4 位 置 反 馈 示 意图 = 
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у | 航空 飞行 器 飞行 动力 学 


и =— Ктх (12.5) 


利用 测 得 的 误差 信号 , 径 过 放大 ,去 操纵 执行 机 构 ,使 被 控 对 象 运动 后 的 实际 位 置 返 回 到 
给 定位 置 ,直到 消除 位 差 为 止 , 即 常规 的 闭环 
控制 过 程 实现 了 位 置 的 稳定 过 程 。 

但 通常 上 述 回 路 啊 应 并 不 十 分 理想 , 振 葛 
较 严 重 ,阻尼 不 够 。 一 般 为 了 提高 阻尼 性 能 ,在 
稳定 回路 中 还 要 引入 速度 反馈 构成 阻尼 回路 。 

图 12.5 带 测 速 反馈 的 位 置 随 动 系统 之 测速 反馈 的 位 置 隐 动 系统 如 图 12.5 УГ. 
图 12.5 中,R,C 分 别 为 输入 /输出 量 , 通 

常 R 对 应 为 给 定位 置 ,C 对 应 为 实际 位 置 ;K 为 综合 放大 带 及 执行 电机 总 传递 系数 ;TF ЛЯ 
算 到 执行 电机 输出 轴 的 转动 惯量 及 实际 阻尼 系数 ;Ki 为 测速 电机 传递 函数 。 

未 引入 测速 反馈 时 系统 闭环 传递 函数 为 


. 
СС) _ е 2а 1 = 1 (12.6) 
К(5) і ы В. 1 И Ч 
ВЯ KK 


(К 
п ртн, 


从 系统 快速 性 及 准确 度 观点 看 ,希望 天 大 ,但 这 导致 “降低 ,使 系统 超 调 增 大 。 通 常 此 时 
对 应 的 动态 啊 应 不 够 理想 ,振荡 严重 。 











引入 测速 反馈 时 系统 闭环 传递 函数 为 / 

СС) амес МИ ПОНИНИН Т 

КО) В ЕЕ+ККОЗК 1,, 下 十 KK Tr TI 
| Га АК | 


(12.7) 





в Е КК; Е 
RT 

可 见 系统 相对 阻尼 系数 ! 比 上 显著 提高 ,可 能 使 系统 超 调 量 及 稳定 误差 都 比较 小 。 适 当 
调节 反馈 系数 Ki, 可 使 《=0.4~0, 8, 改 善 系统 的 阻尼 性 能 。 

可 见 引 入 速率 反馈 后 ,使 Y 远 比 ¢ 大 ,适当 调节 测速 装置 传递 系数 ,可 获得 满意 的 阻尼 性 
能 ,所 以 引入 速率 反馈 的 内 回路 有 阻尼 回路 之 称 。 

ет 的 结构 。 

常用 的 导弹 滚 转角 稳定 回路 
der 应 用 了 稳定 回路 结构 ,采用 滚 转角 及 其 角速度 丙 


个 反馈, 即 副 辟 采 用 如 下 的 偏转 规律 ， 
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К Иа айкидо ЗЕ ай ie ии Ванька даа NRL A ИНО НЕО И ЕКО РЕНИ 3 eae 





第 12 章 ”导弹 的 飞行 控制 {Ј 


, = К, К,$ = К,р4 К, (12. 8) 


这 样 就 得 到 稳定 回路 ,如 图 12. 6 所 示 。 





图 12.6 常用 的 干扰 AL 作用 下 的 稳定 回路 





图 12.6 中 ,有 
L 
a 
3 (5) = а 
2.03) == -一 
过 结构 变换 ， 得 到 对 于 干扰 的 滚 转角 的 传递 函数 为 
$s) _ _ ИГ. Я (12,9) 





АГ (5) 52 十 on 二 KiLs )s 二 + KLs | 
可 以 看 到 ,角速度 反馈 的 引信 改 善 了 阻尼 特性 , 深 转 角 反馈 的 引入 改 善 了 系统 的 快速 性 。 如 果 
干 抗力 矩 为 常 值 , 则 可 求 得 滚 转角 的 稳 态 值 为 大 二 KT ,因此 ,系统 有 前 差 ; 如 果 将 反馈 系 数 
dt | | 
са 

稳 态 ыы. 

3， 消 除 静 差 后 的 导弹 滚 转角 稳定 回路 

有 些 情况 下 需要 将 注 转 角 调节 到 堆放 有 必要 研究 消除 前 差 的 方法 一般 引 入 积分 环 闻 
НЕ, 























令 zi = [а = $: ==р МНЯ 方程 可 扩 写 为 状态 空间 的 形式 ， 
21 0 1 0 21 0 0 
29 | == 0 | 。 十 0 | д, 十 AL (12. 10) 
| 1000 11151 Ца 1/1, 


387 


О | 航空 飞行 器 飞行 动力 学 





引入 状态 反馈 
| 0, =—[К К К, [а 2 а [| (12.11) 
带 入 式 (12. 10) 得 
| | 0 1 0 А О 
|=| 0 0 1 љ\+ |0 IAL (12.12) 
网 Е = ы 
由 此 求 得 | 
Га ($) 1/ 1 
四 = ги шо (12.13) 
3 (5) 人 
式 中 


A 一 я 十 (KiLs —L,)s’ 十 KsLs s+ KsL; 
因此 ,系统 的 极点 可 以 任意 配置 。 如 果 和 干扰 力矩 为 常 值 , 则 滚 转角 积分 < = | 9 将 有 条 


态 值 ,这 意味 着 $ 的 稳 态 值 为 堆 。 当 然 , 若 干扰 力矩 非常 值 ,只 要 变化 得 比较 慢 , 滚 转角 的 误差 
还 是 可 以 接受 的 。 | | 
根据 控制 规律 式 (12. 11) 得 到 无 静 差 的 滚 转角 控制 回路 如 图 12. 7 所 示 。 





图 12.7 消 静 差 后 在 干扰 AL 作用 下 的 稳定 回路 
二 于 图 12. 7 中 均 采用 负 反馈 的 形式 ,而 Г <0, 因 此 三 个 反馈 系数 均 应 取 负 什 。 
12.2.3 滚 转角 速度 稳定 回路 


对 于 仅 对 滚 转角 速度 有 要 求 的 装 有 红外 导 引 头 的 导弹 来 说 ,稳定 回路 情况 则 比较 简单 ,如 
图 12.8 所 示 。 
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图 12. 8 为 一 个 角速度 稳定 回路 的 变形 ， 












其 中 副 踊 偏转 规律 为 
д, = Кр (12. 14) 
L 
2 Й 办 =0 
并 且 го = 一 Е 
Е 
АГ Е $ г 
由 于 到 <0, 因 此 ,如 果 取 过 0, 则 回路 实际 
上 还 是 负 反 馈 。 通 过 结构 变换 得 到 对 于 干扰 Е 12.8 滚 转角 速度 稳定 回路 
力矩 的 滚 转角 速度 的 传递 函数 
p(s) 1/1, (19 ЛЕХ 
м. РЕКЕ, СТО) 


| 可 以 看 到 反馈 系数 的 引入 使 得 系统 极点 左 移 了 | КТ. |, 因此 增加 了 稳定 性 ,同时 阻尼 系 
数 由 一 L 增加 到 了 一 LL 十 KL。 假如 干扰 力矩 为 常 值 , 则 角速度 的 稳 态 值 f、 


АРКЕ В 过 反馈 系数 К 的 选择 ,可 以 把 角速度 的 稳 态 值 减 小 到 红外 导 引 头 需要 的 误 关 


范围 。 
图 12.9 为 一 种 空空 导弹 上 常用 的 角速度 稳定 装置 , 副 细 由 一 对 气动 陀螺 驱动 。 当 导弹 飞 
行 时 ,陀螺 转子 在 气流 的 冲击 下 高 速 转动 ,其 转速 可 达 30 000~50 000 r/m。 由 于 陀螺 的 定 轴 
特性 , 当 导弹 产生 滚 转角 速度 时 ,每 个 陀螺 转子 产生 力矩 为 
М, = 1,0% (12.16) 
Г ЗНО Н ОЕ ЕВН, ОЕТ АУ Е 812 
向 相反 的 力矩 ,从 而 克服 导弹 的 滚 转 。 


Ў 





图 12.9 采用 气动 陀螺 能 稳定 角速度 的 空空 导弹 


НЕЕ ЖЕ 
Н, = H, 55, СТАЕ 
ЖН, =, НИЖНИЕ В ЕВЕ ЗЕЕ 


1.04 | К 
(12.18) 
д, = Я. ЕЧ 
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由 于 这 样 的 导弹 有 四 个 副 翼 ,因此 ,回路 中 的 少 反馈 系数 K 为 
_ 4140 

Н,, 
Я И Е НОВНА НЕ ЛУЧЕ ЕЗЕН НО, ТД 
ОАЕ, АЛЧА ЗЕ ЕРЕ, Я, ЕАН А ВЕ 
求 稳定 滚 转 角速度 ,而 且 稳定 效率 还 受 飞 行 状态 的 影响 。 





К (12. 19) 


12.3 ”俯仰 和 偏 航 稳定 回路 


在 忽略 重力 影响 时 , 轴 对 称 导弹 的 侧 向 扰动 运动 方程 与 纵向 短 周期 扰动 方程 类 同 , 故 初步 
设计 时 ,认为 导弹 的 纵向 短 周 期 运动 特性 同样 适用 于 偏 航运 动 。 纵 向 和 航向 的 自动 器 可 以 是 
同类 型 的 。 因 此 ,本 部 分 仅 将 对 轴 对 称 导 弹 的 俯 伯 方 向 稳定 回路 给 出 分 析 。 与 滚 转 稳定 回路 
不 同 的 是 ,一 般 俯 仰 稳定 回路 不 光 需 要 对 姿态 进行 稳定 控制 ,还 需要 对 加 速度 等 其 他 量 进 行 稳 
定 或 跟踪 指令 控制 。 下 面 分 别 进 行 介绍 。 


12.31 无 控 时 导弹 的 信仰 扰动 运动 


1. 导弹 短 周期 扰动 运动 方程 

(1) 航 迹 系 内 的 短 周期 扰动 运动 方程 

为 了 给 下 面 的 分 析 和 讲述 提供 模型 , 现 给 出 的 航 迹 系 内 导弹 的 纵向 短 周期 扰动 运动 方程 
组 ,是 在 式 (6. 81) 中 忽略 Да 引起 的 下 洗 延 迟 力 矩 影响 后 整理 得 到 的 。 

№ х=[л0 Ла Aa]j',u 二 A6., 有 





| # = Ах + Ви | (12. 20) 
式 中 
0 1 0 0 
A se |0 M, М, | А В = М, 
Ра = ый. 
各 动力 学 导数 表达 式 及 含义 见 第 6 章 。 
可 以 写 出 输入 ДО. ,输出 Ло 的 传递 函数 
Ag(s) — М, $ + (№ 2 — 2,М.) 12. 21) 
40.5) 5 407, = М,)5— (М, + М.) 


为 了 方便 ,将 传递 函数 改写 如 下 : 


Aqg(s) ТА К, (с15 十 1) 
Оа): м а] 





(12. 22) 
式 中 
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М, ИАА гру pp М, ] 
М, + йа М. 十 M,Z， 
Z.—M Ms 


а = 0 
(2) 机 体系 内 的 短 周期 扰动 运动 方程 | 
为 了 给 后 面 的 设计 提供 模型 , 下面 给 出 机 体系 内 的 短 周 期 运动 方程 及 相关 数据 ; 


0 =— соя (а) +9 


(12.23) 
Г, 
Е 


п, = — 
т; ) 


Кп, 为 法 向 过 载 系数 ;F. 为 弹 体 坐 标 系 下 法 向 力 (N), 且 Е, =а5С, (141,0, Ма), Фф, 为 


Зу (9-01) „р 为 大 气 密度 ;M ЖЕ С + п), В M=gScC, (|a|,6,Ma);5 为 参考 面 


积 ;Ma 为 马赫 数 ;c 为 参考 长 度 。 
当 马 赫 数 在 2—4 之 间 时 ,空气 动力 及 空气 动力 矩 系 数 可 写 为 
С, =— sign (а) (а, [а | -Е В, [а |? + с, (2— Ма /3) 1а) 4-4,0 (12.24) 
С„ = sign (а) (аи |0|° ЕБ, || с, С 7 4 8Ма/3) |а|) +4, (12.25) 


由 此 导弹 的 状态 方程 可 写 为 


| ¢ = fi(a,g,6.,Ma) =— сов (а) +9 (12.26) 
j= ЛР (а,4,д.,Мо) = Е (12. 27) 
取 其 输出 方程 为 
а= а 
4 = 9 (12.28) 
п, = Е,/те 


求 相应 的 护 动 运动 方程 ,可 在 非 线性 方程 组 平衡 工作 点 附近 进行 线 化 (用 一 阶 泰勒 级 数 展开 
法 ) ,并 了 略 去 二 阶 以 上 小 量 而 得 出 ,其 状态 空间 形式 如 下 ， | 


『A(z)1 ГА BTFA(Cz) 


Асу) [< вед. е 
其 具体 形式 为 | 
әр рр аә 
Ad ат az JLAd бі НИ 
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Aa си Сл? | л Гал | 
Q 
Ad 一 |091 C22 | 十 4, Ад, | (12. 31) 
м 
ny C31 C32 31 
式 中 Да, Ад, , Ла, Ап, 等 分 别 为 各 量 绕 平 衡 点 (a ， 50 * ‚0. ,Ma) 的 扰动 量 , 另 外 方程 式 中 
ап = 2 = 995 8 р с, (2 — Маа аЛ 
да - mV 


Rt ий | ас. (2 — Ма/3)] 
mV 

















9 
а 一 т — 1 
д 
аз 一 2 = 
| д 9 $, ~ Е | | 
аы = 932 = oa db 4-с, (7 — 8Ма 3) 
до Г, | 
д}; 95 | 
бы == 人 COS (а)а, 
САЩ 
"00 
и 
11 РИ 
да | 
Суг = 3 = 0 
_ 94 
Cal == И 0 | 
9 | 
| | 
дп. _ 95 2 | | | 
ср = 2 = 2 | 3а,а? + 26а + с, (2 — Ма /3) | | 
да т | 
— дп, 
Са == 29 = 
да 
Я 55 0 
д 
ал — > -一 0 
дп, 95 
43} = 2$ з т п 


式 中 各 系数 a,,b, ›с, ‚а, 等 对 于 某 导弹 可 取 为 
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第 12 章 导弹 的 飞行 控制 9 


а, = 0. 000 103 ()°, а, = 0. 000 215 (°)7 
b, =— 0.009 45 (°)2, Б, =— 0.0195 (°)* 
с, =— 0.1696 ©)", с = 0.051 人) 一 
Доо ое) 
参考 面积 5—0. 040 9 м ;参考 长 度 c=0, 228 т, 
在 后 面 的 设计 推导 过 程 中 ,上 述 公式 中 “A” 往 往 也 可 省 略 不 写 。 
通过 对 导弹 的 纵向 扰动 运动 特征 方程 的 根 进行 分 析 可 知 , 在 导弹 具有 足够 的 静 稳定 性 时 ， 
两 对 特征 根 中 其 中 一 对 共 罗 复 根 的 实 部 和 虚 部 的 绝对 值 远 远 超过 另 一 对 共 斩 复 根 的 实 部 和 虚 
部 的 绝对 值 ,或 一 对 共 斩 复 根 的 实 部 的 绝对 值 远 远大 于 另外 两 个 实 根 的 绝对 值 。 实 部 的 绝对 
值 表征 着 扰动 运动 的 衰减 快慢 ,一 对 大 复 根 (就 其 模 值 而 言 ) 对 应 于 快 衰减 运动 ,一 对 小 复 根 对 
应 于 慢 豪 减 运动 。 = | 
经 过 验证 ,无 论 扰 动 运动 具有 怎样 的 性 质 (由 两 个 振荡 运动 组 成 或 由 一 个 振荡 运动 和 两 个 
非 周 期 运动 组 成 ) , 根 与 根 之 间 比 例 关系 的 结论 总 是 正确 的 , 即 可 将 导弹 的 纵向 扰动 运动 分 为 
长 周期 和 短 周期 运动 两 种 运动 模 态 来 考虑 。 由 于 导弹 的 工作 特点 ,飞行 时 间 有 限 ,长 周期 运动 
模 态 的 影响 较 小 ,本 节 的 分 析 仅 考虑 短 周 期 运动 。 


12.3.2 姿态 稳定 回路 | 
ЗЕЕ ТИМИ 9 „РАЯ АЛАН ВУ Б, А ЖЕНЕ ЕЈ ГНЕВ, МГ 
善 闭环 响应 的 动态 特性 ,通常 还 引信 角 速度 反馈 ,图 12. 10 是 一 个 姿态 稳定 回路 的 结构 图 , 回 


路 中 引入 了 姿态 角 和 角速度 的 反馈 ,输入 升降 舵 ,输入 角速度 的 传递 函数 为 


Ag(s) =з К, (cl 十 1) 
ДО. (5) а. 十 a1s 十 1 


图 中 Ks 和 天 ,是 竺 设计 的 反馈 系数 。 这 里 忽略 测量 装置 (自由 陀螺 和 测速 陀螺 ) 和 舵 机 及 执 


行 机 构 的 动力 学 。 
~ 6.| 496) |1 
р Аб. $) | | 
ed 


图 12.10 俯仰 角 稳 定 回路 结构 图 
经 过 简单 推导 ,可 得 到 闭环 传递 函数 


(12. 32) 
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05) _ КК 5+1) 
0.05) as 十 (ai 十 KKsc) 十 (十 KK + КК, с )5-+ КК, 


从 其 特征 方程 来 看 ,方程 次 数 为 三 次 ,要 确定 的 参数 只 有 两 个 ,因此 不 能 应 用 极点 配置 等 方法 
设计 反馈 系数 K, 和 天 ,只 能 根据 Hurwitz 稳定 性 判 据 及 闭环 性 能 来 确定 。 
根据 Hurwitz 稳定 性 判 据 , 系 统 稳定 的 条 件 为 
(ai KKsci)/as >0 
(1+КК, + К.К. с.) /а, > 0 
К,К,/а; > 0 
(2 -К,К,а) 1+ К,К, .КК,а) — К.К, а > 0 


(12. 33) 





(12. 34) 


考虑 到 
WM М, 

Пи ии 
ПЕЖО НЕ Е ОНО ТЕ K, 之 0, 对 正常 式 导弹 K;<0 ,不 管 鸭 式 还 是 正 
常 式 导弹 都 有 ci 之 0, 对 于 稳定 的 导弹 (角速度 和 迎 角 稳定 ) 有 os 之 0 和 a > 之 0。 对 稳定 的 鸭 式 
导弹 ,上 面 不 等 式 组 可 转化 为 | | 





Rs К (12. 35) 


Ks>0 
а Ку + (К,а + Ка + Ка Ко)К, + (а + KcakKe— К,а, Ко) 2 0 ) 
如 果 以 Ко, К, 为 纵 坐 标 , 则 根据 不 等 式 (12. 35) 很 容易 画 出 一 个 平面 区 域 ， 

即 参 数 的 稳定 域 , 在 此 稳定 域内 选用 合适 的 参数 即 可 得 到 比较 理想 的 稳定 回路 。 

再 看 系统 的 增益 。 令 5=0 即 可 得 到 系统 增益 为 1, 因 此 ,如 果 系 统 稳定 , 则 系统 能 够 跟踪 
指令 信号 。 下 面 给 一 个 例子 。 : 

Я: 某 稳定 的 鸭 式 导弹 ,动力 系数 为 M, 一 一 2.98 $ ,Ms =2.315°,2,=0.577 $, 
M, 一 一 0.49 s 1 ,Zs =0 57°, 12.10 回路 中 Ko,K, 的 稳定 域 。 


首先 计算 出 
а, ИИ. 0.3065, а РИМЕ = 0.327 0 
М, М, 2, – 2. М 
М 2.-2М и” Кож M. + MZ. 一 0.408 5 
这 样 就 可 以 解 出 
К. >— 0.4619 = Р, 
К. >- 1. 733К, — 2. 448 = Р, 
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К, > 0 = Р; 


0.289 2К? + (0. 841 6-0. 501 3К,)К, + (0. 327 04-0. 106 ЗК, > 0 
结合 K,>>0 解 最 后 一 个 不 等 式 得 
_ К. > 一 1.455 一 0.866 7К, 4-1. 7294/0. 330 0 十 0.720 8К 4-0. 251 ЗК? = Р, 
以 К 为 横 坐 标 , 以 天, 为 纵 坐 标 可 画 出 曲线 Pi ,P,P 和 P ,计算 出 Pi БР, 的 交点 
А (—0. 000 681 3, 一 0.461 9),P, 和 P, 的 交点 B(0, 一 0.461 9),Р, ЖР, 的 交点 CC0， 
一 0.461 8),P: 上 茶点 0(0,3),Р, 上 右 文 曲 线 的 上 半 支 上 某 点 Е(3,0. 176 7), 则 参数 KK。 和 


К. 的 稳定 域 为 图 12. 11 中 射线 CD 和 有 向 曲线 CE( 从 C 到 EE) 所 包含 区 域 ， 





图 12.11 参数 Ks 和 K 的 稳定 区 域 


12.3.3 加 速度 稳定 回路 


前 面 讲述 的 各 种 稳定 回路 中 已 经 介绍 了 关于 传统 的 角 稳 定 回路 和 阻尼 稳定 回路 的 原理 和 
作用 ,此 处 不 再 缆 述 。 本 部 分 将 重点 讲解 几 种 加 速度 稳定 回路 设计 方法 的 完整 设计 过 程 ,其 中 
还 包括 一 些 非 经 典 的 设计 方法 参与 比较 。 俯 你 方向 的 加 速度 稳定 回路 的 设计 在 导弹 的 控制 回 
路 设计 中 比较 有 代表 性 ,经常 作为 一 些 控制 方法 的 参考 设计 回路 ， 此 部 分 回路 设计 又 被 习惯 称 
为 目 动 驾驶 仪 设计 ，。 

ep ded 回路 设计 按 习惯 称 为 自动 驾驶 仪 设计 。 

1. 经 典 的 三 回路 自动 驾驶 仪 

(1) 自动 驾驶 仪 结构 

采用 机 体 坐 标 系 下 导弹 纵向 短 周期 扰动 运动 方程 及 数据 。 目 前 常见 的 加 速度 稳定 回路 的 
结构 如 图 12. 12 т. 

图 12. 12 中 ,虚线 框 代表 自动 驾驶 仪 部 分 ,其 整体 传递 函数 为 K(s) ,包含 有 四 个 可 供 选择 
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Я х 弹 体 


i | 
ненна а 
Е Гены 弹 体 

р № 4 
о си ' 加 速度 计 


Eh 
图 12.12 三 回路 自动 驾驶 仪 结构 示意 图 


的 增益 Ks. ,Ks , K;,K,。Ka. 是 表示 指令 整形 部 分 的 参数 ,由 此 参数 来 保证 无 稳 态 误差 。zo， 
ау 022020300 都 是 代表 该 处 输出 的 状态 量 , 可 以 有 实际 的 物理 意义 ,也 可 以 没有 物理 意义 ,在 
此 只 作为 代数 意义 上 的 表示 。 天 (5 部 分 的 输入 是 指令 法 回 过 载 系数 n.., 输 出 是 指令 舵 偏 角 ， 
在 框图 中 用 zs 表示 

在 控制 器 虚线 框 外 面 的 部 分 都 是 相关 弹 体 部 分 的 模块 。 РЕ ЖЕ ИЖЕ 
计 环 市 在 本 仿真 研究 中 取 成 1, 在 绝 大 多 数 仿 真 研 究 中 是 合理 的 。 弹 体 部 分 用 两 个 传递 函数 


СЯ ААА 束 度 9 以 及 法 向 过 ТЖ Жп, 对 舵 偏 角 0. 的 传递 
函数 ,该 传递 函数 仅 与 所 选 弹 体 模 型 对 应 的 各 参数 有 关 , 是 导弹 本 喘 的 特性 ,不 能 人 为 改动 。 
(2) 稳定 回路 中 各 参数 的 确定 与 设计 
1]) 弹 体 部 分 传递 函数 二 Ко САЖ 


И Е 驶 仪 传递 函数 KGs) 中 的 各 项 可 人 为 改动 的 增益 之 前 , 先 
确定 弹 体 部 分 各 模块 中 的 参数 。 

首先 , 舵 机 、 速 率 陀螺 以 及 加 速度 计 环 节 在 本 仿真 研究 中 取 成 1; 

其 次 ,由 所 选用 的 导弹 模型 各 项 参数 求 出 弹 体 部 分 俯仰 角速度 g 以 及 法 向 过 载 系 数 n, 分 
别 对 舵 偏 角 0. 的 传递 函数 六 (s) 和 (5)( 下 面 书写 时 省 略 (s))。 由 导弹 系统 的 特性 可 知 该 传 
递 函 数 分 别 具 有 如 下 形式 ; | 
а5 1 


5. Б.з 6,541 н 

n, ,aa 十 a3s 十 1 и. 

д. = В, Е. (12.0129 
对 线性 化 后 的 导弹 动力 学 方程 求 Laplace 变换 得 

sa = ana++g 二 bnd. (12. 38) 

59 = ааа 0 6..0. — (12.39) 
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п, = CQ 十 0 十 ds10. 
О 俯仰 角速度 g 对 舵 偏 角 6 的 标准 形式 传递 函数 中 各 系数 的 确定 。 
-由 式 (12. 38) 得 本 
соч) 
将 式 (12. 41) 代 入 式 (12. 39) 8 
9(—аи) 一 al(q 十 00.) + bad.(s— ап) 
则 


ba 54 1 


0 5+ (абу — аби) = Cazibn — аба) аби — ап ба 


а21 


对 应 标准 传递 函数 形式 (12. 36) 中 的 各 系数 为 


К арби = або Ка бо 
о Е 
а21 а бу аз бәј 
] а 
а] аэ] 


GO ЖЯ п, ХИН Я О 的 标准 形式 传递 函数 中 各 系数 的 确定 。 
由 式 (12. 39) 得 
а= 4 д, 


5 


=: bzi + sb >. 
ИУ ОКОЕВА: 
онат Qo] 


最 后 将 式 (12. 45) 代 和 人 式 (12. 40) 得 
п. dus + (сари —andu)st (ара 一 ada) _ 





2 
д. $ 2115 - ал 
dal 2 Сз 611 = ал131 54 1 
ТР (сиб 一 адз) сз ба 一 аз йз Сз ба 一 а Яз 
421 1 ат 
一 一 541 
@21 21 


对 应 标准 传递 函数 形式 式 (12. 37) 中 的 各 系数 为 


то = (сабы — аз) 

са роса ий так 

421 | 
= Яз Е Сз би — аз 
рае атаса а = 
Сз од Би аз Яз Сз Ёз] — а dal 

1 | ат 

р, Е 一 一 ， р, 二 

Q21 Q21 





(12. 40) 


(12. 41) 


(12. 42) 


(12. 43) 


(12. 44) 


(12. 45) 


(12. 46) 
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2) 各 可 调 增益 的 确定 | 

下 面 介 绍 的 两 种 方法 (Butterworth 特殊 极点 配置 法 、 极 点 配置 方法 ) 都 是 基于 平衡 工作 点 
线性 化 方程 设计 的 控制 器 。 | 

由 回路 图 12. 12 直接 写 出 系统 开 环 传递 函数 


ЕСЕ = _ (12.47) 
21 д. 


其 中 ,由 子 回路 可 得 
а KGK, ВНЕ 7 ЕЛИНИ (12. 48) 
™ ККБ, НК. 5+5 КК СК, 25+: 


所 以 ,特征 多 项 式 可 写成 


о а ра (12. 49) 
е КК 
经 整理 得 
2 
证 о (12.50) 


对 上 式 通 分 整理 ,可 将 特征 多 项 式 写 为 | 
Да ($) = К,К,К, (5+ П+К К, (и ++ У 十 05 十 1) 十 
К.„К.К.К,(а,5 + аз5 +1) = | 
(Я (bs t KKia -К,К.К Ka)s + 
(1+KKKia +К.К, 十 KKK Kad)s + (KeK KK +К.К.К,) . 
| (12.51) 
下 面 将 采用 两 种 不 同 的 方法 来 确定 可 以 满足 性 能 要 求 的 自动 驾驶 仪 中 四 个 增益 的 值 。 
@ 使 用 极点 配置 方法 时 自动 驾驶 仪 中 各 参数 的 确定 。 
由 该 回路 可 以 看 出 ,闭环 回路 的 特征 多 项 式 应 为 三 阶 的 。 因 此 ,可 用 极点 配置 法 , 令 其 等 
于 下 式 形式 ; 








Да (5) = (2 5 ол) С) (12. 52) 
式 中 6 为 闭环 回路 的 阻尼 比 ;wi 为 复数 极点 的 位 置 ;w 为 实数 极点 的 位 置 。 这 几 个 参数 可 以 根 
另外 ,上 述 特征 方程 还 可 改写 为 
Ел И 06 28 1 
Да (5) == [55 ): 十 人 = 十 wu (12. 53) 


ВВ, о, Ко, 代 人 上 式 得 
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Па. О 











е ЕБЕ а © 
M9) = (Rg) + (я вы) + (вы; ta)jtl 0250 
Да ($) = 二 十 (2SR 二 Dws - (26 Ю- К?) + (К) (12.55) 


对 式 (12.55) 和 式 (12. 51) 取 对 应 项 系数 相等 得 | 
5; К,(К,а) + К,К.,К,(К,а,) = (26 К +1) о, — в, 
П" К.К, +К,К, (К,а) К.К.К, (К,аз) = (25 К+ К) 一 ] 
т KKKi+ KeKKK, = Ка, 
НАС, =К„К.К ,Gs 一 KiK,,Gs 一 K,, 则 上 面 三 个 等 式 可 写 为 规则 的 KG==B 的 形式 ，; 











К, К, 0 (С, R° wb | 
Ках К,а; К, (т, 一 (2$ + В?) ай, — ] (12. 56) 





К,а, 0 Куа 023 -| 1626 К 1) о; — 6, | 
НН Я ЕВ 天,。 对 于 图 12. 12 ИАН К, 9/9 
速率 陀螺 一 K,”, 在 穿越 频率 w. 处 满足 以 下 关系 式 : 


К, 9 (jw.) 








=—] (2500) 


即 可 得 到 | 
= (12.58) 


К. 二 
20до) 








其 中 ,在 选 定 了 上 述 穿越 频率 ws 后 ,可 以 由 下 式 计算 求 得 ,进而 计算 得 到 К,, 60 


| а) 十] i 
Ош), od) tl 
再 选取 合适 的 尺 ,$ 的 值 , 则 上 面 的 关于 未 知 量 G 的 方程 式 (12.56) 中 的 KK 和 B 中 的 各 元 
素 中 将 只 有 ws* 是 未 知 的 。 又 G= 二 K*B, 取 | 
р. 2. а. | 
Кі = К, = Ka Ка К | (12.60) 
а 0 Kila 


$0.) 














oo 


о иин 
С, |= |К,аз Ка К, (28 Р В), —– 1 (12.61) 
| 3 2 @2 0 Ka | sR+ Dab — 6 | С 


前 面 已 经 求 出 С, = 天 ,因此 可 以 由 方程 式 (12.61) 的 第 三 行 得 到 关于 о 的 三 次 方程 
如 下 : 
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С, =К, = (Ка Е?) + [К (26 В+ В?) ] + 
о, [Кз (02684-1), | — (Kb, Ks) 
式 中 Ki 表示 KK; 中 第 j 行 第 列 的 元 素 。ws 应 取 该 方程 三 个 根 中 的 惟一 实数 根 或 者 实数 根 
中 最 大 的 那 一 个 。 至 此 ,可 以 由 式 (12. 61) 中 的 另 两 个 方程 求 出 С 和 G。。 再 由 关于 С, ,G;， 
Gs 的 定义 式 求解 出 另 两 个 增益 К.,К. 的 值 。 接 下 来 求解 Ks. ,整个 回路 的 指令 增益 为 
| К.К, | 
К„К, + К; 
所 以 ,用 来 进行 除 静 差 的 增益 Ka 可 直接 取 为 1/Gs.。 至 此 ,应 用 极点 配置 方法 设计 的 控 
” 制 嚣 中 的 参数 都 已 经 确定 了 。 
© 使 用 Butterworth 特殊 极点 配置 方法 时 自动 驾驶 仪 中 参数 的 确定 。 
Butterworth 特殊 极点 配置 方法 实际 上 也 是 一 种 典型 的 极点 配置 方法 , 取 回 路 的 阻尼 始终 
为 0.5, 对 于 三 阶 系 统 ,此 参数 保证 了 一 对 复 极点 始终 保持 在 合适 的 位 置 ,如 图 12. 13 所 示 。 


Са (12. 62) 





г ОЕ УТ имаа иены ТЕРУ: ЧВРСТУ 
х se Ee id ЕССЕ 





图 12.13 Butterworth 特殊 极点 配置 方法 极点 示意 图 
图 12. 13 中 的 五 角 星 代表 闭环 极点 ,此 方法 保证 了 两 个 复数 极点 与 原点 连 线 同 实 轴 的 夹 
角 始 终 为 60 。 因 此 ,本 方法 是 典型 的 三 阶 系统 极点 配置 方法 。 | 
用 此 方法 得 到 的 闭环 特征 多 项 式 将 具有 如 下 形式 : 





Au(s) = Ая 十 Bs’ С] (12. 63) 
式 中 
ев 0 (WR 


通常 情况 下 ,根据 性 能 要 求 选取 合适 的 wa 即 可 得 到 所 需 控制 器 。 
对 多 项 式 式 (12. 63) 进 行 整理 ,可 写成 | 
Ди (5) = ая 2 (12.64) 

用 同样 的 待定 系数 法 ,对 式 (12. 64) 和 式 (12.51) 取 对 应 项 系数 相等 得 
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5 : K, (Ка) +К„К.К.(К»а,) = wrbi — 6, 
Е К.К, + К.К. (Ка) .К.К.К,(К,аз) = 200, —1 
У. ККК, +К,К.К.К, = wb 
66. = К.К.К, =К,К,,С = К, ЕИЕЛ АТГ КС=В ИЖ: 
К, К, 0 On ор бу 
К,а Ка К Сб = аЬ 一 1 (12. 65) 
‚а 0 Ка. (С; wrb1 一 2 
其 中 , 若 wa 取 定 后 , K 和 B 中 各 元 素 将 都 是 常数 , 则 可 求 得 G, 控 制 器 中 各 参数 为 


_ | GD е. САВ 
ae My Ор 


另外 ,求解 增益 玉 s 的 方法 和 应 用 极点 配置 方法 时 的 解法 相同 ,此 处 不 再 费 述 。 至 此 ,应 
用 Butterworth 特殊 极点 配置 方法 设计 的 控制 器 中 的 参数 都 已 经 确定 了 。 

2. 采用 H 回 路 成 形 方法 的 自动 驾驶 仪 设计 | 

(1) 自动 驾驶 仪 结构 

HH 回路 成 形 方法 的 自动 驾驶 仪 示意 图 如 图 12. 14 所 示 。 











自动 驾驶 仪 


812.14 HH 回路 成 形 方法 的 自动 驾驶 仪 示意 图 
(2) 各 参数 的 确定 | 
1) 预备 知识 
@ 对 回路 奇异 值 的 要 求 。 
考虑 如 图 12. 15 所 示 的 反馈 系统 。 





图 12.15 ”标准 反馈 结构 图 
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定义 输入 回路 传递 矩阵 L; ПИН Г, 分 别 为 
І, = Кр, L=PK с 
ЕН Г, Е ОИ ЛУНЕ, Г, 由 在 对 象 的 输出 处 断 开 回路 得 到 。 输 入 灵敏 度 
算 阵 定义 为 从 а 到 uw, 的 传递 矩阵 | 
| = (1+1), w= $d 


ау 的 传递 矩阵 
= (Tle), у = $d 


显然 ,通过 减 小 输入 灵敏 度 函 数 S; 和 输出 灵敏 度 函 数 5, 可 以 分 别 减 小 干扰 d; 和 4 对 对 

象 输入 和 输出 的 影响 。 又 由 于 在 给 定 的 频率 范围 内 矩阵 大 小 的 概念 可 以 用 依赖 于 频率 的 奇异 
值 表示 , 则 上 述 要 求 可 改写 为 要 求 如 下 两 量 要 小 , 即 

oe ЕР 


o(S,) = о[(Т-+ 1.) ] = в[ (1+ РК)! ] = 


式 中 o,0 分 别 代 表 最 大 奇异 值 和 最 小 奇异 值 。 = | 

类 似 , 由 五 -控制 理论 可 以 得 到 ,对 于 上 面 的 反馈 回路 ， 良好 的 性 和 要求 在 某 频 域 ,特别 是 
某 低频 域 (0， о) Е | 

‹(РК)»1, (КР) >51, (К) У1 
而 好 的 鲁 棒 性 和 强 的 抗 传感器 噪声 则 要 求 在 某 些 频 域 尤其 是 某 高 频 域 (w ,ce) 满 足 
(РК) «1, sasKP)K!1, ак) «Мм 

式 中 的 M 不 太 大 。 这 些 设计 指标 在 图 12. 16 中 以 图 的 形式 表示 出 来 。 具 体 的 频率 w 和 取 
决 于 具体 的 应 用 以 及 对 干扰 特性 、 模 型 不 确定 性 及 传 感 融 噪声 水 平 的 了 解 。 

О 回路 成 形 的 基本 概念 。 

回路 成 形 控 制 器 设计 基本 上 包含 了 以 下 内 容 :寻找 一 个 控制 器 玉 , 使 回路 增益 c( 工 ) 和 
olL) 在 低频 率 处 离开 性 能 要 求 的 边界 ,在 高 频率 处 离开 和 鲁 棱 性 要 求 的 边界 ,如 图 12. 16 所 示 
(L 为 回路 开 环 传递 函数 )。 

2) 主要 步骤 

ТЕЛЯ 五 -回路 成 形 设计 方法 。 该 方法 是 在 五 - 理论 基础 上 应 用 回路 成 形 的 一 一 种 设计 
paypal 从 及 MATLAB 下 的 Mu 分 析 与 综合 工具 箱 中 的 部 分 函 
数 作 简要 介绍 。 介绍 具体 设计 过 程 主要 步 又 (参见 图 12. 17). 

Г 回路 成 形 

设 标 称 受 控 对 象 为 P, 利 用 一 前 置 补偿 器 ТУ, 和 /或 一 后 置 补偿 器 Wi ,将 标 称 受 控 对 象 的 
奇异 值 成 形 为 期 望 的 开 环形 状 。 标 称 受 控 对 象 P 和 成 形 函 数 Wi ,W, 合并 成 为 成 形 后 受 控 对 
象 P,,P, 的 奇异 值 ,满足 指定 的 开 环 增益 值 ( 见 12. 3. 3 节 预 备 知识 ) НР, =\,РУ,, В 
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Н 12.16 期 望 的 回路 增益 
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图 12.17 回路 成 形 设计 步骤 


设 Wi МУ, 使 P, 无 不 稳定 隐 含 模 态 。 | | 

注意 :所 获得 的 实际 回路 形状 在 开 环 传递 函数 中 包含 KK.。, 有 可 能 使 由 了 P, 指定 的 开 环形 
状 变 坏 ;但 有 关 文 献 中 证 明 ,由 有 引起 的 回路 形状 变 坏 仅 局 限于 被 指定 回路 形状 充分 大 或 充 
| 分 小 的 频率 上 , 故 可 以 忽略 。 | | Е 


ЕЕ НЕРВА ВЕНЕ НВИП 
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Г] 


| В =V1—|[N, М. ИЕ <1 22.60) 


ж М, ‚М, 为 P, 的 正规 化 互 质 分 解 , 即 inf 








Emax 一 [inf inf [арк КМ: 
КЕ 





І з. 
Р are 于 


К 取 能 使 成 形 后 受 控 对 象 P, 镇 定 的 所 有 可 能 值 时 该 范 数 的 下 确 界 ;ex 是 稳定 余 量 ,是 系统 
对 非 结构 扰 动 的 鲁 棒 稳定 性 的 指标 , 它 既是 闭环 鲁 棒 稳定 性 的 一 个 度量 ,也 是 满足 回路 成 形 指 
标的 设计 成 功 与 否 的 测度 。snx 的 值 总 小 于 1, 当 它 的 值 大 于 О. 3 时 通常 意味 着 系统 有 很 好 的 
鲁 棒 稳定 余 量 , 且 如 果 =„<1 ДЕО, НИ У, МУ... 

选择 s 和 en。 ет К. ,使 得 

















| 
(Е [+pK. "Му Е (12. 67) 
在 本 文 的 应 用 中 , 取 ее, 的 控制 器 К. 
3) 组 合 控制 器 
组 合 五 -控制 器 天- А ЕЕ К, ДЦ 
К = W,K,W, (12. 68) 


一 个 典型 的 设计 是 这 样 进行 的 ;检查 标 称 受 控 对 象 的 开 环 奇 异 值 ,通过 前 置 与 后 置 补偿 对 
.其 成 形 , 直 至 满足 标 称 性 能 指标 。 设 计 一 反馈 控制 器 玉 。 ,满足 (对 于 成 形 后 受 控 对 象 的 ) 稳 定 


Lh ГА Hb TN 1 42 


Жа ее... ЖМЖ ew 小, 则 此 指定 的 回路 形状 与 鲁 棱 稳定 性 要 求 不 相 容 ,应 当 作 相应 调整 ， 
并 重新 设计 К... | 

_ 3) 通过 编程 实现 的 过 程 

中 根据 标 称 受 控 对 象 忆 设计 出 成 形 函 数 Wi ,Ws ИА, ЖЕН Р, 频 域 响应 图 进行 
分 析 , 调 整 增益 或 者 Wi ,Ws 的 形式 ,使 得 P, 满足 性 能 要 求 。 

О 对 成 形 后 受 控 对 象 P, 使 用 Mu 分 析 与 综合 工具 箱 中 ncfsyn 函数 得 到 反馈 控制 器 K。 
以 及 е. ,使 用 语句 如 下 : 

[ksys,emax|=ncfsyn(GsysWsys, 1. 05); 
其 中 GsysWsys 表示 Р. ; кѕуѕ 表示 得 到 的 反馈 控制 器 К. 系统 ;emax 表示 6... ДН є. Й 
足 要 求 , 则 返回 亿 继 续 调 整 W; ,W: 。 最 终 将 得 到 合适 的 反馈 控制 名 天- 。 = 

最 终 的 控制 器 开 二 WiK。 Wi ,将 其 作用 于 原 受 控 对 象 卫 , 即 完成 了 控制 回路 的 设计 

根据 五 -回路 成 形 方法 的 理论 介绍 ,对 于 本 导弹 实例 进行 编程 调 参 设计 ,得 到 控制 器 各 


图 12. 18 为 采用 几 种 设计 方法 在 相同 弹 体 上 的 仿真 结果 。 
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(а) 用 极点 配置 方法 得 到 的 阶 跃 响应 曲线 ”(b) 用 Butterworth 特 殊 极点 配置 方法 得 到 的 阶 跃 响应 曲线 





1/5 | 
(с) 用 五 .回路 成 形 方法 得 到 的 阶 跃 响应 曲线 


图 12,18 某 导 弹 阶 跃 响应 曲线 


12.4 ”导弹 控制 回路 


12.2 市 和 12.3 节 已 介绍 了 导弹 的 稳定 回路 的 构成 和 设计 方法 ,下 面 接着 讨论 稳定 回路 
加 上 测量 导弹 质心 位 置 的 元 件 以 及 导弹 运 云 动 学 环节 组 成 的 大 回路 ， 称 为 控制 回路 。 简单 的 控 
制 回路 示意 图 如 图 12. 19 所 示 。 

由 图 12. 19 可 知 ,导弹 控制 回路 的 基本 工作 过 程 为 由 弹 上 导 引 头 或 者 地 面 装置 采集 处 理 目 
标 运 动 信息 ,结合 弹 体 上 的 测量 器 件 得 到 的 导弹 运动 参数 ,由 导 引 系统 进行 分 析 处 理 , 并 通过 给 
定 的 制导 律 , 以 计算 处 理 得 到 的 相对 运动 参数 为 输入 ,计算 出 指令 加 速度 或 者 其 他 指令 状态 量 


| Л ЕРНИ ВЫ , 按 指 定 的 运动 飞行 。 


以 使 用 比例 导 引 法 的 导弹 为 例 , 介 绍 简单 情况 下 的 控制 回路 组 成 及 其 工作 原理 。 比 例 导 
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目标 信息 






图 12.19 导弹 控制 回路 简 图 


引 法 的 制导 规律 为 

а = №У.А 
式 中 a。 为 指令 加 速度 ; N' 为 有 效 导 引 比 ;V. 为 导弹 与 目标 的 接近 速度 ;4 为 视线 转 率 。 可 见 
上 式 即 是 式 (5. 54), 只 是 采用 符号 不 同 。 目 标 和 导弹 的 相对 运动 关系 如 图 12. 20 所 示 。 


у 





图 12.20 目标 和 导弹 的 相对 运动 关系 图 


坐标 原点 取 在 导弹 质心 , 取 参 考 方向 为 工 轴 ( 通 常 取水 平方 向 ), 取 铅 垂 方向 为 》 轴 。 
根据 图 12. 20 得 到 ,目标 和 导弹 的 非 线性 运动 关系 方程 组 为 
х 一 VTcos Yr 一 VMCcOS Ум 


у = Vrsin Уг — Умѕіп Ум 


А ат 
Ут 
Үт 
Ум Бе 
Ум 


А 一 arctan > 
И? 


В = үх фу | 
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Аир У: 为 目标 速度 大 小 ;Vu 为 导弹 速度 大 小 ;z 为 目标 与 导弹 相对 距离 在 参考 方向 上 的 投 


影 ;y 为 目标 与 导弹 相对 距离 在 参考 方向 的 垂直 方向 上 的 投影 ;Yr 为 目标 速度 方向 与 参考 方 
回 的 夹 角 ;yw 为 导弹 速度 方向 与 参考 方 同 的 夹 角 ;ar 为 目标 加 速度 大 小 ;avw 为 导弹 加 速度 大 
小 ;4 为 目标 视线 角 ;F 为 导弹 目标 相对 距离 的 大 小 ;并 设 Vr ,Vw 为 常数 。 

以 模块 图 表示 的 上 述 非 线性 运动 关系 方程 如 图 12. 21 所 示 。 





图 12.21 非 线 性 相对 运动 关系 模块 图 


通常 在 尾 追 和 迎击 情况 下 ,上 述 非 线 性 的 运动 方程 组 可 以 很 精确 地 以 其 线性 化 形式 代替 ， 
其 带 来 的 误差 和 不 准确 度 ,实践 表明 在 整个 控制 回路 设计 过 程 中 是 可 以 忽略 的 。 下面 简要 介 


NY CW 一 24 ”. 6 ~ тк >> 


绍 上 述 方程 组 的 线性 化 过 程 。 | 
在 图 12. 20 上 引入 新 的 状态 量 "( 相 对 距离 在 上 述 ВАНА ИВС МУН В. 
显然 ， 


у — QTCOS 0 амсоѕ Ум | (12.70) 


А о | (12.71) 
510 В | | 


因为 考虑 的 是 尾 追 或 迎击 情况 ,所 以 角 В.А, Ум 均 可 按 小 角度 考虑 , 即 正弦 约 等 于 角度 本 身 , 余 
弦 约 等 于 1 , 则 方程 式 (12. 70) 可 以 改写 为 近似 的 线性 化 形式 : | | 
у =ат-ам (12.72) 


= У 012. 73) 





令 接近 速度 | У. = Rm | (12.74) 
估计 飞行 时 间 Е (17.75) 


并 设 当前 飞行 时 刻 为 可 以 得 到 近似 的 相对 距离 可 改写 为 | 
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Юм = V.(tt—t) / (12. 76) 
因此 ,线性 化 近似 考虑 后 的 相对 运动 方程 组 变 为 
у — ат — ам 
е | (12. 77) 
= тта і) | 
注意 ,该 方程 组 各 量 均 是 线性 化 后 的 近似 值 。 
以 模块 图 表示 的 线性 化 后 的 运动 关系 如 图 12. 22 所 示 。 





至 此 可 以 得 到 一 个 非常 简单 的 导弹 控制 回路 ,如 图 12. 23 所 示 。 





导 引 头 шан Ей 飞 榨 系 统 
(稳定 回路 ) 


12.23 简单 的 导弹 控制 回路 图 


由 图 12. 23 可 知 ,制导 律 采用 的 是 比例 导 引 法 以 及 尾 追 或 迎击 时 线性 化 后 的 相对 运动 关 
系 , 导 引 头 和 噪声 滤波 以 及 飞 控 , 导 引 系统 都 作 了 最 简化 的 考虑 。 这 个 简单 的 例子 已 经 基本 包 
含 了 控制 回路 中 所 有 的 主要 系统 。 其 中 : 导 引 头 的 作用 是 跟踪 目标 ,测量 视线 角速度 4 ;噪声 
滤波 器 用 来 渡 去 噪声 ,以 获得 2 的 估计 值 ; 导 引 系统 产生 制导 指令 ; 飞 控 系统 即 导弹 稳定 回路 
部 分 ,是 用 来 操纵 弹 体 达到 指令 需要 ,并 使 弹 体 稳定 的 系统 。 | 

Я: 采用 上 述 最 简单 的 控制 回路 结构 ,用 Simullink 搭 出 如 下 情况 下 导弹 的 控制 回路 ,并 
给 出 相对 距离 坐标 y 以 及 导弹 法 向 加 速度 的 仿真 结果 曲线 。 

目标 机 动 (HE=0")ar==30 m/s?: ; Уу = 300 m/s,Vi==100 ш/з, № =4; Км =0,Кмо=0, 
Кт, =4 000 т, Кт 二 0。Simulink 框图 如 图 12. 24 所 示 , 仿 真 结果 如 图 12. 25 所 示 。 


当然 实际 的 导弹 控制 回路 相当 复杂 ,每 一 部 分 子 系统 都 需要 更 详细 准确 的 设计 ,而 且 在 设 


计 过 程 中 还 要 不 断 考虑 各 系统 或 回路 之 间 性 能 的 相互 影响 。 其 中 稳定 回路 ( 飞 控 系 统 ) 的 分 析 
和 设计 已 经 作 了 讲解 。 由 于 篇 幅 所 限 以 及 侧重 点 不 同 ,此 处 不 再 对 控制 回路 的 其 他 内 容 ,如 导 
引 头 、 滤 波 器 等 作 详 细 的 讨论 。 感 兴趣 的 读者 可 以 查阅 相关 参考 书 ， 
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=: < А > 1/5 | 

а 

| [а 可 一作 
і, 


Е < 


ам 





0 2 4 8 10 0 2 7 6 8 10 
115 “l/s 
(а) 相对 距离 坐标 仿真 曲线 (Б) 导弹 法 向 加 速度 的 仿真 结果 曲线 


图 12.25 某 导 弹 的 仿真 结果 曲线 


12.5 ЗНА 


弹道 计算 获得 了 导弹 在 整个 飞行 过 程 中 的 一 些 具 体 信息 ,如 过 载 .响应 时 间 等 ,有 利于 对 
导弹 总 体 性 能 进行 分 析 和 改进 。 而 导弹 作战 效能 的 评估 则 取决 于 导弹 击 中 目标 时 刻 的 射击 精 
度 ,这 也 是 对 导弹 性 能 评估 的 一 个 最 关键 的 因素 。 评 估 导 弹射 击 精度 的 指标 很 多 ,比如 圆 概率 
偏差 . 脱 靶 量 、 命 中 概率 和 毁伤 概率 等 。 而 其 中 最 方便 的 就 是 脱 靶 量 分 析 , 脱 靶 量 也 是 评价 导 
弹 拦截 成 功 与 否 的 重要 参数 。 所 谓 脱 站 量 通常 指导 弹 与 目标 在 交战 的 最 后 时 刻 的 距离 。 在 实 
际 过 程 中 ,这 个 最 后 时 刻 就 是 战斗 部 被 引爆 的 时 刻 ,而 在 弹道 仿真 和 计算 的 过 程 中 ,通常 取 为 
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导弹 与 目标 在 飞行 过 程 中 的 最 近 距 离 。 | 

通常 在 作 弹 道 计算 时 ,都 是 考虑 在 理想 的 情况 下 进行 的 ,导弹 、 目 标 以 及 周围 的 环境 全 部 
是 理想 的 标 称 模型 。 然 而 导弹 的 精度 评估 如 果 仅 仅 在 理想 环境 下 进行 是 不 够 的 ,导弹 与 目标 
的 实际 交战 过 程 中 存在 很 多 随机 干扰 因素 ,如 目标 随机 机 动 、 设 备 噪声 .环境 突 发 干扰 以 及 敌 
方 施加 的 电子 干扰 等 。 这 些 因素 都 是 随机 出 现 的 ,在 每 次 的 弹道 计算 中 都 会 对 最 终 脱 靶 量 产 
生 不 同 的 影响 。 评 估 或 预测 这 些 噪声 及 干扰 会 对 脱 靶 量 造成 什么 样 的 影响 ,是 弹道 精度 评估 
的 一 项 重要 内 容 。 在 存在 随机 因素 的 条 件 下 ,要 完全 精确 获知 导弹 在 攻击 目标 时 的 脱 靶 量 是 不 
可 能 的 ,只 能 通过 一 些 近似 方法 来 预测 可 能 产生 的 脱 靶 量 。 用 于 预测 脱 革 量 的 方法 很 多 ,如 蒙特 
| (Моше Carlo) 法 . 协 方差 分 析 法 .伴随 分 析 法 和 SLAM 法 等 。 这 些 方 法 将 在 本 节 逐 一 介绍 。 


12.5.1 脱 靶 量 模型 及 其 线性 化 


本 节 仍 使 用 与 12. 4 节 同样 的 控制 回路 。 需 要 指出 的 是 ,在 进行 导 引 方法 研究 和 导 引 精度 
分 析 时 ,控制 回路 通常 又 被 称 作 导 引 回 路 。 为 
了 分 析 脱 车 精 度 ,必须 得 出 脱 靶 量 模型 ;另外 ， 
很 多 脱 靶 量 分 析 方法 都 是 针对 线性 系统 的 , 因 
此 有 必要 得 到 一 个 线性 的 导 引 回路 模型 。 
图 12. 26 为 弹 目 二 维 交战 示意 图 。 

定义 接近 速率 V。 为 导弹 与 目标 之 间距 离 
变化 率 的 相反 数 , 即 





| == (12. 78) 
图 12.26 弹 目 二 维 交战 示意 图 在 一 般 未 端 交战 状态 ,导弹 多 处 于 迎击 或 


尾 追 状态 ,导弹 与 目标 之 间 的 相对 关系 可 以 由 它们 的 垂直 距离 y 来 表征 。 这 个 y 值 通常 也 称 
为 导弹 与 目标 之 间 的 相关 分 离 量 ,y 的 变化 规律 可 以 写 为 

у = атсоѕ 1 一 ascosA (12. 79) 

在 飞行 路 径 角 较 小 时 (如 迎击 或 尾 追 的 情况 ), 通 过 小 角度 近似 ,可 以 将 以 上 方程 线性 化 为 

у = ат — а, | (12. 80) 


同样 由 小 角度 近似 ,视线 角 的 关系 式 也 可 被 线性 化 为 如 下 形式 ， 
А = y/R (12.81) 


在 线性 化 模型 中 ,通常 假定 接近 速率 为 一 个 正 的 常量 ,而 且 假定 在 飞行 结束 时 导弹 与 目标 

之 间 的 距离 将 变 成 零 。 根 据 这 个 假定 ,也 可 以 将 距离 方程 线性 化 为 如 下 时 变 关系 : | 

| К =У. (и -в (12.82) 

式 中 “为 当前 时 间 ;z 为 整个 飞行 时 间 ,注意 ,2 现在 也 是 常量 治 一 :为 离 飞行 结束 所 剩 的 时 间 ， 

也 即 待 飞 时 间 ,通常 也 用 ts 来 表示 。 由 于 定义 时 假定 相对 距离 R 在 飞行 结束 时 为 零 , 因 此 必 
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须 重新 定义 脱 靶 量 。 可 以 定义 飞行 结束 时 导弹 目标 的 相关 分 离 量 为 脱 计量 , 即 
Miss = у(й) 
由 于 线性 化 脱 车 量 不 是 通过 距离 公式 得 到 的 ,所 以 它 只 是 实际 脱 靶 量 的 近似 值 。 实 践 表 
明 ,这 个 近似 值 是 相当 精确 的 。 / 
综 上 所 述 , 整 个 回路 模型 如 图 12. 27 所 示 。 


О 





运动 学 环节 


ры чаа ава сы a ча зы че pl。 ә А Co 


| 
| 
а; | 
І 
І 
| 





自动 驾驶 仪 制导 系统 
加 速度 


| Е 12.27 导 引 回路 图 
12.5.2 干扰 及 噪声 模型 | 


不 同 的 干扰 和 噪声 具有 不 同 的 概率 分 布 ,在 仿真 计算 时 就 需要 构造 相应 的 数学 概率 模型 。 
很 多 噪声 模型 仿真 实现 比较 困难 ,而 且 也 不 利于 数学 分 析 。 很 多 噪声 模型 都 可 以 用 一 个 整形 
滤波 器 将 白 噪 声 整形 ,一 个 具有 随机 输入 的 系统 可 以 用 由 白 噪声 驱动 的 增强 系统 ( 原 系统 加 上 
整形 滤波 器 ) 来 代替 。 这 样 大 大 方便 了 工程 实现 ,而 且 能 够 利用 协 方差 分 析 、 伴 随 分 析 这 类 数 
学 方法 进行 高 效 的 分 析 。 

尽管 复杂 的 随机 过 程 可 以 用 一 个 很 简单 的 整形 滤波 器 来 表示 ,但 此 时 只 有 二 阶 统计 特性 
对 系统 起 作用 ,具有 相同 均值 和 自 相 关 函 数 的 随机 过 
程 在 数学 上 是 等 价 的 ,尽管 它们 的 概率 密度 函数 完全 不 mn 
同 。 也 就 是 说 ,如 果 只 关注 二 阶 统计 特性 ,一 个 随机 现 
象 与 和 它 等 价 的 整形 滤波 器 是 无 法 区 分 的 。 因 此 这 种 
方法 主要 用 于 二 阶 统计 特性 占 主导 地 位 的 场合 。 0 

下 面 通过 一 个 例子 来 分 析 如 何 利用 整形 滤波 器 


Ы Г 二 ва ФЕИ 二 А тА. 11, № лы, 
构造 随机 干扰 模型 。 有 目标 的 随机 机 动 是 一 种 比较 常 


见 的 机 动 模型 ,也 称 随机 电报 机 动 ,如 图 12. 28 所 示 。 
在 这 种 机 动 模 型 中 , 目标 作 等 过 载 规避 机 动 , 且 在 * 12.28 目标 随机 机 动 加 速度 
时 间 内 过 载 的 正 负 号 次 数 服从 泊 松 分 布 , 即 


— 


О Е 
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рх = К) = 


г) 
К! 

式 中 >0, 表 示 单 位 时 间 内 目标 机 动 过 载 变 号 平均 次 数 ;z 为 随机 变量 ,表示 目标 机 动 过 载 的 
变 号 次 数 ;K 表示 目标 机 动 过 载 所 有 可 能 的 变 号 次 数 , 取 0,1,2… 





(12. 83) 


其 自 相 关 函 数 为 
0) =Е ат(Фата- о] == У) р(2К) > p(2K+1) |= 
K=0 == 
и (12.84) 
因此 其 功率 谱 密度 为 | 
Ф, (в) =! п (т)е ат = |. | е1 ег dr = 
дут: 
4. (12. 85) 
取 白 噪声 功率 谱 密 度 为 ns/v, 则 整形 滤波 器 为 | 
= (12. 86) 


1 + 5/2» 
因而 随机 机 动 模型 可 以 用 图 12. 29 表示 ,其 中 输入 是 功率 谱 密 度 为 必 包 的 白 噪声 。 
р, 整形 滤波 器 也 可 以 用 于 起 始 时 间 随 机 确定 过 程 的 统计 描 
= с 6 述 。 这 在 交战 过 程 中 也 是 很 常见 的 ,比如 目标 发 现 导弹 向 自己 
攻击 后 , 即 以 恒定 的 加 速度 作 规 避 机 动 , 但 目标 发 现 有 导弹 在 
图 12.29 目标 随机 机 动 向 自己 攻击 的 时 间 是 随机 的 ,有 旦 在 导弹 发 射 到 飞行 结束 这 段 时 





的 成 形 滤波 器 间 内 服从 均匀 分 布 。 
假如 目标 从 工时 刻 开始 机 动 , 则 系统 输入 为 
Сири Т) | (12. 87) 
式 中 醋 为 目标 开始 机 动 的 时 间 ;ns 为 机 动 加 速度 大 小 ;ulz 一 了 ) 为 单位 阶 跃 函数 , 即 
О № (12. 88) 
1 С 
机 动 开始 时 间 服 从 均匀 分 布 ,其 概率 密度 函数 为 
Е 5 J (12. 89) 
Н (其 他 ) | 
用 图 形 表 示 如 图 12. 30 тт. 
于 是 ,其 自 相 关 函 数 为 
О) =| оа) р СТАТ =: 
上 ий — Тпи(ь — Т) 2 _ (12.90) 
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设 0 过 ii 达 4 过 1, 0] 


$ (t,t,) = [a (12. 91) " 
Ёғ Јо 
设 东 整形 网 络 的 脉冲 响应 为 h(2), 则 其 由 白 品 | | 
声 驱 动 时 的 输出 自 相 关 函 数 为 0 


быа) =" маа) ма) 12.30 起 始 时 间 随机 的 机 动 加 速度 
ф „(ту ‚ с, ) Чт, іт, (12.92) 
$, НИЛ НЕ, 
ОС (Ее) 
其 中 白 噪声 的 频谱 密度 @, 是 时 间 的 函数 。 若 设 之 ts, 则 可 得 


Ё (0 ‘ts ) = | Ф, (т, )А (7; — ПА — ri )dzi (12.93) 
从 上 式 可 以 看 出 ,如 果 取 | 
n/tt ОЕ) | 
Ф, (1) -] > и (12.94) 
0 (其 他 ) 
并 有 | 
h(t)= 1 


ДИ. (5) 与 如 (na 光 ) 是 完全 相同 的 。 也 就 是 说 , 白 噪 声 在 通过 此 整形 网 络 后 ,输入 原 系统 
与 原 系统 直接 接受 原 随机 输入 是 完全 等 价 的 ， 
因此 ,对 于 开始 时 间 在 飞行 时 间 内 服从 均匀 分 布 的 幅度 为 mw 的 常 值 机 动 , 其 传递 函数 为 


Но) = МКФ] = (12.95) 
由 功率 谱 密度 为 | | 
$, (1) = ми о (12.96) 
0 (其 他 ) 
的 日 噪声 驱动 的 线性 整形 网 络 有 相同 的 自 相关 函数 , 即 该 机 动 也 
人 可 以 用 整形 滤波 器 加 白 噪声 来 表示 ,如 图 12. 31 №. Жи, 


功率 谱 密度 为 nt /ti 的 白 噪 声 。 | 
Е 12.31 起 如 时 间 随机 的 同样 ,很 多 其 他 噪声 模型 也 可 以 用 整形 滤波 器 来 表示 ,在 这 
机 动 成 形 滤波 器 里 就 不 一 一 列举 了 ， / | 


12.5.3 蒙特 卡 洛 法 


蒙特 卡 洛 法 是 一 类 通过 随机 变量 的 统计 试验 (或 随机 模拟 ) 进 行 近似 求解 的 数 信 方 法 。 蒙 
特 卡 治 法 通过 建立 数学 模型 进行 数学 模拟 打靶 ,可 以 研究 在 各 种 随机 干扰 作用 下 导弹 的 飞行 
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特性 ,导弹 命中 目标 的 概率 或 飞行 准确 度 、 导 弹 毁 伤 目标 的 概率 、 制 导 精 度 和 启 控 点 散布 等 。 
用 蒙特 卡 洛 法 进行 数学 模拟 打靶 的 一 般 步 又 如 下 
OD 确定 导弹 飞行 过 程 中 的 各 种 随机 干扰 因素 及 其 分 布 规律 ; 
@ 根据 各 随机 干扰 的 分 布 规律 ,构造 相应 的 数学 概率 模型 ,以 产生 各 随机 干扰 变量 的 抽 
样 值 ; 
@ 建立 导弹 系统 数学 模型 ， 
@ 将 随机 变量 的 抽样 值 输入 导弹 系统 数学 模型 ,进行 弹道 计算 ,得 到 随机 干扰 的 弹道 参数 ; 
О 重复 步骤 @ ,进行 多 次 模拟 打靶 ,获得 随机 弹道 参数 子 样 ; 
© 对 模拟 打靶 的 结果 进行 处 理 , 得 到 弹道 参数 的 统计 特征 值 。 
理论 上 来 说 ,用 蒙特 卡 洛 法 求解 时 可 以 使 用 任意 精确 的 导弹 数学 模型 ,而 且 求解 的 次 数 越 
多 ,所 得 到 的 结果 也 就 越 可 信 。 但 是 ,模型 越 精确 、 仿 真 次 数 越 多 ,计算 量 也 就 越 大 ,所 需 的 计 
算 时 间 也 就 越 长 。 因 此 在 使 用 蒙特 卡 洛 法 时 ,要 注意 探讨 满足 精度 要 求 的 最 小 抽样 次 数 ,而 且 
对 于 模型 的 复杂 程度 也 要 根据 问题 的 需求 而 定 ,不 可 盲目 地 追求 精确 。 
Не 下 面 通过 一 个 算 例 来 看 蒙特 卡 洛 法 如 何 实现 。 
| ЖЕ 12.5. 1 О Е, Е 
一 阶 惯性 环节 , 则 其 导 引 回路 模型 可 以 用 图 12. 32 表 
示 。 目 标 机 动 为 起 始 时 间 服 从 均匀 分 布 的 常 值 机 动 。 
分 析 在 不 同 飞行 时 间 这 种 目标 机 动 模式 对 脱 四 量 的 
影响 ,可 以 采用 脱 得 量 标准 差 o 来 描述 目标 机 动 对 脱 
丢 量 的 影响 , 即 


с = „Бозо тео (12.97) 


Е 12.32 导 引 回路 А у: (в) Я: ХИН, 为 打靶 次 数 ;为 
脱 靶 量 均值 ,由 下 式 计算 , 即 





jt 2.98) 
і=1 
当 均 值 为 零 时 , 式 (12. 97) 变 为 





б = 


у» = 


НИ. 

该 导 引 回路 模型 在 MATLAB/Simulink 中 很 容易 得 到 ,如 图 12. 33 所 示 。 

用 蒙特 卡 洛 法 求解 时 ,每 次 运行 前 将 Step 模块 的 阶 路 起 始 时间 设 置 为 一 个 服从 均匀 分 布 
的 随机 数 。 各 参数 的 值 为 V.=1 200 m/s, ат=30 m/s:, N=3, Т=1, 

图 12. 34 是 某 次 蒙特 卡 洛 法 求解 的 结果 。 图 12. 34(a) 为 每 一 个 飞行 时 间作 50 次 仿真 ,一 共 
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Miss 
To Workspace 








图 12. 33 导 引 回路 的 Simulink 表示 
作 500 次 仿真 运算 ,计算 时 间 为 11. 2 s; 图 12. 34(b) 的 结果 是 每 次 飞行 作 500 次 仿真 ,计算 时 间 
为 95.3 s; 图 12. 34(c) 中 的 结果 则 是 每 次 飞行 时 间作 1 000 次 仿真 ,计算 时 间 为 193.9 s。 从 图 中 
可 以 看 出 每 次 的 计算 结果 趋势 都 相同 ,但 计算 次 数 越 多 ,其 结果 陨 越 接近 于 一 条 光滑 的 曲线 。 








/ 0 2 4 6 8 10 0 7 4. 6 10 
| 飞行 时 间 /s 飞行 时 间 /s 
(a) 50 次 仿真 计算 (b) 500 次 仿真 计算 
/ , 
| К 
| в 
8р 
5 
0 4 6 8 10 
飞行 时 间 A 
(c) 1 000 次 仿真 计算 
图 12.34 某 次 蒙特 卡 洛 法 求解 结果 
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从 图 12. 34 中 可 以 看 出 , 脱 得 量 呈 两 头 小 中 间 大 的 趋势 。 这 是 因为 在 飞行 时 间 较 短 时 , 目 
标 逃逸 时 间 不 够 ,而 飞行 时 间 越 长 , 则 导弹 就 有 足够 的 时 间 调整 弹道 。 


1.5.4 协 方差 分 析 法 ， 


№ 12.5.3 节 中 可 以 看 到 ， 用 蒙特 卡 洛 法 求解 是 相当 费时 的 ， 要 进行 多 次 仿真 运算 ， 然后 对 
结果 进行 统计 计算 ,最 后 得 到 的 也 只 是 近似 的 抽样 统计 结果 。 对 于 线性 时 变 系统 ,可 以 用 协 方 
差分 析 法 ,只 需 一 次 求解 即 可 得 到 相应 的 均 方 根 参 数 , 使 计算 时 间 大 为 减少 。 
| 协 方差 分 析 法 是 导出 系统 响应 的 随机 状态 矢量 的 均值 和 协 方差 的 微分 方程 , 通 过 求解 矩 
阵 微 分 方程 来 获取 某 个 特定 系统 结构 的 统计 性 能 值 

设 动态 系统 的 状态 空间 表示 如 下 

50) = ECODxG) 十 区 (12. 99) 
式 中 x(t) 是 系统 的 状态 向 量 ,F(z) 是 系统 的 动态 矩阵 ,u(t) 是 白 噪声 向 量 。 白 噪声 的 频谱 密度 
函数 矩阵 为 007) , 即 | | | 


00) = = Elu(Du (0) ] (12.100) 
则 此 系统 的 协 方差 传播 的 微分 方程 为 | 
ХО) = ЕХО) + [F(X +000) (12.101) 
其 中 协 方差 矩阵 ХОВО Е x(i) 根 据 下 式 得 到 ， 即 
Хх = E[ хх] | (12. 102) - 
如 果 扰 动 随机 过 程 是 零 均值 的 ， 则 协 方差 尖 阵 对 角 线 上 的 元 素 为 状态 变量 的 方差， 而 其 他 


Ne > = 


元 素 则 对 应 иен 
对 协 方差 传播 方程 可 用 普通 的 数值 积 分 法 求解 ,如 龙 格 - 库 塔 法 。 对 于 一 阶 微分 方程 
| | x (wt) 
其 四 阶 龙 格 - 库 塔 法 算法 如 下 : 
Тьи = 1, Е =[K, а 2, +2К, в Кз ] 


式 中 
Ку АРС) 
Е, 
К, = йх [ (х, 0. 5К,,6 +0. 5А) 
К, ДЕ 
对 于 12.5.3 节 中 的 算 例 ,模型 图 可 以 重组 为 如 图 12. 35 的 形式 


т 5.11009 лм Е 一 < о чим чо 
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уб) 





12.35 导 引 回路 分 解 


根据 图 12. 35 可 写 出 此 系统 微分 方程 组 ， 
NT 


AT ~ И с у = 
у = ут ~ МУ.Д = ут а. Ганау р | 


gh 
ата D | 
0 10 0 
. -N NV. 
_|У ТО —– 2) 
Ут 0 0 0 


— 


Т 
0 
р е а —1 
| ме. и Т 
可 知 状态 向 量 为 


系统 动态 矩阵 为 





(12,.103) 


(12. 104) 
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го о о 














= 0 1 МУ. 
| T(t 1) T 
hs (12. 105) 
0 00 0 
1 — 1 
A 
系统 输入 为 
| 
0 
И 一 
и, 
0 
因此 频谱 密度 矩阵 为 | 
0 0 0 
L 0 0 0 
“一 Н 0 Ф 0 
0000 


式 中 GB. 为 白 噪声 功率 谱 密度 ,在 噪声 模型 一 节 中 将 详细 讨论 。 

把 以 上 各 式 代 入 协 方差 传播 方程 中 ,积分 可 得 所 有 状态 变量 的 统计 信息 。 本 例 中 ,相对 弹 
道 y 的 均 方 根 值 ( 零 均 值 时 也 即 其 标准 差 ) 可 通过 求 协 方差 矩阵 X 对 角 线 上 第 一 个 元 素 的 平 
方 根 求 出 , 即 

с,(0) =/Ха,1) 

本 例 中 , 协 方差 分 析 借助 了 MATLAB 程序 方 
便 地 运算 。 参 数 设 置 同 前 ,V.=1 200 m/s，ar = 
30 m/s: ，N=3，T=1。 最 终 运 算 结 果 如 图 12. 36 
所 示 。 

从 图 12. 36 中 可 以 看 出 , 协 方差 分 析 法 只 需 一 
次 运算 即 可 得 出 脱 贰 量 的 统计 信息 ,而 且 是 精确 解 ， 
00408 | 但 是 它 每 次 计算 也 只 能 针对 特定 的 飞行 时 间 , 要 想 
得 到 不 同 飞行 时 间 的 统计 特性 ,还 是 必须 多 次 计算 。 





中 每 一 时 刻 的 所 有 系统 状态 量 或 其 组 合 量 均值 和 均 
| 方差 都 能 得 到 。 这 在 分 析 相 对 弹道 ,加 速度 变化 (过 
载 能 力 ) 和 对 非 线 性 环 市 的 统计 线性 化 中 相当 有 用 。 


图 12.36 协 方差 分 析 法 计算 的 结果 
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4 6 8 
飞行 时 间 /s 不 过 不 同 于 绽 特 卡 党 法 , 协 方差 分 析 法 中 ,飞行 过 程 


i 
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12.5.5 伴随 分 析 法 


前 面 提 到 的 蒙特 卡 洛 法 和 协 方差 分 析 法 每 次 运行 都 是 针对 特定 的 飞行 时 间 , 而 且 存在 多 
个 干扰 源 时 ,每 次 运行 只 能 得 到 某 一 种 干扰 对 脱 靶 量 的 影响 或 是 所 有 干扰 源 的 总 的 影响 。 而 
伴随 分 析 法 则 可 以 通过 一 次 运行 得 出 所 有 不 同 飞行 时 间 不 同 干扰 源 对 脱 计量 的 影响 。 
伴随 分 析 法 的 核心 就 是 要 构造 原 系统 的 伴随 系统 ,然后 对 伴随 系统 求解 。 下 面 简单 介绍 
伴随 分 析 法 的 基本 原理 。 首 先 ,对 于 输入 为 确定 过 程 (相对 于 随机 过 程 ) 的 线性 系统 ,可 用 如 下 
线性 微分 方程 描述 , 即 


‘НО + (у= и (12. 106) 


式 中 y 为 系统 输出 ,u 为 其 确定 的 输入 ;系数 a; 为 时 间 的 函数 。 根 据 线性 系统 理论 ,上 述 微分 
”方程 的 解 为 | 





Ур -| конд (12. 107) 
式 中 二 为 输入 开始 的 时 间 ;h《t,7) 为 系统 脉冲 响应 函数 。 桥 


ult 1 
数 h(z,7) 描 述 系统 对 在 + 时 刻 的 单位 脉冲 输入 在 工时 刻 的 | Е н 
响应 ,利用 这 个 函数 ， 系统 可 以 方便 地 转换 成 如 图 12. 37 所 图 12.37 线性 系统 脉冲 响应 模型 
示 的 方 框图 。 

对 于 上 述 积分 形式 的 解 ,其 积分 变量 对 应 于 脉冲 作用 时 间 , 也 就 是 说 ,为 了 得 到 问题 的 解 
就 必须 知道 h(t, 避 ,这 样 就 需要 通过 仿真 获得 系统 在 每 一 个 脉冲 作用 时 间 + 的 响应 ,然后 再 用 
数值 方法 来 求 积分 ,这 个 计算 量 是 相当 大 的 。 

前 述 线性 系统 ( 当 и= 0 时) 的 修正 伴随 系 统 的 微分 方程 可 以 表示 为 


dx р баг )ғ | 
Ф" Ед dt 一 тт 


式 中 > 为 脉冲 响应 函数 六 二 ti 一 t,ti 为 结束 的 时 间 。 

如 果 上 述 形 式微 分 方程 描述 的 伴随 系统 ,在 时 刻 一 受到 一 脉冲 输入 ,系统 的 响应 ( 即 伴 随 
脉冲 响应 函数 ) 用 h* (t* ,Tt* ) 表 示 , 则 原 系统 与 其 对 应 的 伴随 系统 的 脉冲 响应 函数 之 间 存 在 
如 下 关系 : 


十 ao(t* )z 二 0 (12. 108) 


А (tt—tistt—ts) = Ван). (12. 109) 
Хи 和 分 别 为 原 如 系统 的 脉冲 作用 时 间 和 观察 时 间 ， 将 系统 解 方程 用 伴随 系统 的 脉 
应 函数 表示 为 


一 


ИЕ 


ус) =). иби = )h* (1* Dd (12. 110) 


积分 变量 变 成 了 伴随 脉冲 响应 函 а 个 参数 , 即 对 伴随 系统 来 说 ， 输入 的 时 刻 ці 
在 积分 过 程 中 保持 不 变 , 因 此 只 需 进 行 一 次 计算 , 便 可 求 出 原 系统 在 不 同时 刻 接收 到 输入 对 同 
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一 观察 时 刻 的 影响 。 
图 12. 38 和 图 12. 39 分 别 表 示 了 通过 原 系统 和 伴随 系统 求解 的 区 别 。 在 求 输入 对 最 终 时 
刻 的 影响 时 ,运用 原 系 统 必须 不 断 改变 输入 的 时 刻 , 多 次 求解 。 而 在 伴随 系统 中 , 因 ук) = 
ааг а був" ,只 需 进 行 一 次 求解 即 可 。 : 


0 


h(te-t,0) 





h *(tt,0)=h(t 51) 





0 1—1 tt tet 


图 12.38 原 系 统 求解 方式 图 12.39 伴随 系统 求解 方式 


如 果 系统 输入 为 一 个 幅 信 为 a 的 阶 路 输入 ,从 零 时 刻 开始 作用 ,而 需要 得 到 的 是 最 后 时 


的 解 , 则 
уда‘ (t* ,0)dt — (12. 111) 


因此 ,只 需 在 伴随 系统 零 时 刻 加 一 脉冲 ,通过 对 
伴随 系统 的 输出 进行 积分 , 便 可 以 很 容易 地 得 到 
结果 了 。 而 且 当 原 系 统 存在 多 个 阶 路 输入 时 ,可 
以 通过 伴随 系统 只 用 一 次 求解 即 可 得 到 原 系统 
每 个 输入 对 输出 造成 的 影响 ,如 图 12. 40 所 示 。 
此 时 有 ус) = (0) у (А) + у, @). 

伴随 方法 也 可 以 适用 于 随机 输入 。 大 线性 
系统 由 某 一 随机 过 程 "( 妨 驱动 , 则 系统 输出 也 是 
随机 的 ,并 可 以 写成 


yD = | дна, (12. 112) 
将 上 式 两 边 平方 并 取 数 学 期 望 可 得 
ЕГУ 0] = | Фоа, 





图 12.40 确定 性 输入 的 伴随 解 


(12. 113) 
式 中 Rn 一 @0(t,z) 为 非 平 稳 白 噪声 的 自 相关 函数 ; 对 于 平稳 白 噪声 ,上 式 可 简化 为 
ЕГ 00] 一 о, h’ (1, т) ат | (12. 114) 
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其 中 ,日 噪声 功率 谱 密度 Ф 为 常数 。 
同样 ,如 采 考 外 相应 的 伴随 系统 , 则 有 


Е] =" Галаа ора (12.115) 
如 果 噪 声 输入 起 始 于 =0 时 刻 ,而 观察 时 间 取 在 最 后 时 刻 , 则 可 简化 为 
Еу] = |. ГА" C4* ,0) qr | (12.116) 
这 样 ,通过 一 次 计算 即 可 确定 原 系 统 对 白 噪声 输入 的 响应 的 均 方 值 ， 而 且 也 推广 到 有 多 个 
日 噪声 输入 的 情况 ,如 图 12. 41 所 示 。 
上 面 的 分 析 都 是 针对 白 噪声 输入 的 情 
况 。 对 于 有 色 噪 声 的 情况 , 则 可 通过 使 用 整 
形 滤波 天 ,用 关 似 的 方法 处 理 。 | - 原 时 变 | 
通过 以 上 分 析 , 已 经 看 到 了 伴随 分 析 法 系统 
的 优越 性 , 剩 下 的 问题 就 是 如 何方 便 地 构造 | и 


伴随 系统 。 通 常 构造 伴随 系统 的 方法 有 
三 种 。 

OD 状态 空间 法 ， 当 系统 方程 以 状态 空 
间 的 形式 给 出 时 ,可 直接 根据 伴随 系统 定义 
求解 。 

@ 半分 析 法 : 它 用 状态 空间 法 确定 系 
统 和 矩阵 的 伴随 阵 ,然后 把 这 个 甜 阵 转 化 成 系 
统 方 框图 进行 计算 机 仿真 ， 

О 系统 方 框图 构造 规则 法 : 在 已 经 得 
到 原 系统 方 框图 的 情况 下 ,可 以 通过 一 组 构 
造 规则 将 原 系统 的 方 框图 转换 为 图 12. 41 
所 示 伴随 系统 的 方 框图 。 构 造 规则 如 下 

о 把 所 有 系统 输入 转化 成 脉冲 或 白 噪声 的 等 效 形式 。 

е 其 倒 所 有 信号 流动 方向 。 

о 把 所 有 系统 输入 变 成 伴随 系统 的 输出 ,输出 则 变 成 输入 。 

о 把 所 有 综合 点 变 成 引出 线 ,所 有 引出 线 变 成 综合 点 。 

ө 把 所 有 时 变 元 素 中 的 时 间 :用 伴随 系统 时 间 4* К В г л. 

о 把 原 系统 的 输出 变 成 一 输入 综合 点 ,并 提供 一 脉冲 信号 。 

о 在 伴随 系统 所 有 的 随机 输出 点 后 面 求 伴随 解 序列 , 即 求 系统 脉冲 响应 的 均 方 值 

对 于 简单 的 系统 ,利用 这 套 变换 规则 构造 伴随 系统 相当 方便 ;对 于 比较 复杂 的 系统 ,也 可 





图 12.41 随机 输入 的 伴随 解 
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以 通过 编制 程序 ,自动 生成 伴随 系统 方 框图 。 : 
例如 ,对 于 10. 5. 3 节 中 的 例子 ,运用 伴随 系统 构造 规则 ,可 以 得 如 图 12. 42 所 示 的 伴随 系 


统 。 注 意 , 为 了 不 致 在 仿真 开始 时 出 现 除 零 错 误 ,在 伴随 时 间 上 加 上 了 一 个 小 量 。 









І 
ИА +10 | | 7% 


Е 12. 42 导 引 回路 的 伴随 系统 


通过 仿真 ,可 以 得 到 不 同 飞行 时 间 下 ,起 始 时 间 均匀 分 布 的 目标 渭 值 机 动 对 最 终 脱 衣 量 的 
影响 ,如 图 12. 43 所 示 。 | 


脱 靶 量 均 方 根 /m 





0 2 4 6 8 10 
飞行 时 间 / 飞行 时 间 /s 
图 12.43 ”蒙特 卡 洛 法 与 伴随 法 结果 对 比 
从 图 12. 43 中 的 结果 可 以 看 出 ,伴随 法 所 得 的 结果 与 蒙特 卡 洛 法 所 得 的 结果 基本 一 至 
蒙特 卡 治 法 的 计算 次 数 越 多 ,其 结果 与 伴随 法 越 接近 。 在 计算 时 间 上 ,伴随 法 只 需 0.08 s; 而 
蒙特 卡 洛 法 要 得 到 较 好 的 结果 ,比如 计算 1 000 次 ,计算 时 间 则 在 上 百 秒 的 量 级 了 。 
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12.5.6 统计 线性 化 伴随 法 


协 方差 分 析 法 和 伴随 法 都 只 能 用 于 线性 系统 ,对 于 非 线 性 系统 ,必须 作 特殊 处 理 。 一 般 的 
思想 是 进行 线性 化 ,而 在 导弹 控制 系统 中 常见 的 非 线 性 关系 式 ,如 饱和 、 阶 路 等 非 线性 特性 ,用 
通常 的 泰勒 级 数 展开 是 无 法 线性 化 的 ,必须 通过 统计 线性 化 来 处 理 。 统 计 线性 化 是 一 种 拟 线 
性 化 方法 , 它 是 根据 随机 量 的 概率 密度 函数 形式 ,在 较 大 范围 内 用 一 个 线性 函数 来 逼近 非 线性 
关系 式 ,使 得 一 大 批 不 能 用 通常 方法 进行 线性 化 的 非 线 性 关系 式 有 了 线性 化 的 可 能 。 将 协 方 
差分 析 法 与 统计 线性 化 相 结合 ,通常 称 为 协 方差 描述 函数 法 (CADET) ,可 以 对 非 线性 系统 进 
行 协 方差 分 析 。 将 协 方差 描述 函数 法 与 伴随 法 相 结合 ,就 是 统计 线性 化 伴随 法 (Statistical 
Linearization Adjoint Method,SLAM) 。 | 

对 于 导弹 控制 系统 中 常见 的 非 线性 环节 ,在 进行 统计 线性 化 时 ,可 以 用 一 个 等 效 增益 来 代 
蔡 ,增益 的 大 小 取决 于 非 线性 环节 的 输入 信号 的 假设 形式 。 假 设 非 线性 环节 是 输入 为 x(1)、 
输出 为 y(D) ,zx(7) 的 零 均值 随机 过 程 。y(7) 与 等 效 增益 输出 y(t) 之 差 定义 为 误差 信号 е0), 
则 有 / | ў 

еу уе Ка (12. 117) 


由 最 小 二 乘法 可 知 , 要 使 误差 最 小 ,必须 使 其 均 方 值 最 小 , 即 
ё = у Коту + КА а? (12.118) 


еу, Е Ко, 





= | хур(х)ах 
= 22+ 2К- га _0>K, = = (12. 119) 
" Г | x р(х)х 
式 中 p(x) 为 概率 密度 函数 。 | 
各 输入 信号 是 零 均 值 的 高 斯 随机 过 程 , 则 其 概率 密度 函数 如 下 : 
(12. 120) 
0 AMWV LT 


式 中 6 为 z (1) 的 均 方 根 值 ， 根据 上 式 , 则 等 效 增益 
成 为 = 








о: | зуе аш (19.121) 
2 = | 
例如 导弹 控制 系统 中 常见 的 侈 和 模块 ,其 模型 如 
图 12. 44 所 示 ,表示 导 弹 过 载 能 力 的 限制 。 图 12.44” 限 幅 器 模型 
那么 它 的 等 效 增益 为 | 
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1 2 
1 И ? = 上 ы 
Te dr 十 一 -| хе 4х = 
mV2T їе 03 4/21 йт 


1 lm =: | 
| 2 | (12. 122) 








上 式 可 以 近似 展开 为 





К. 57, 2 у [0. 436 183 6o — 0. 120 167 бай 4-0. 937 298 «?] (12. 123) 
= 


式 中 
р 
ТЕ (0. 332 67 Х lim)/o, | 
可 以 看 出 ,等 效 增益 的 描述 函数 只 与 其 输入 信和 号 均 方 根 0, 值 有 关 , 而 这 个 值 可 以 从 系统 


的 协 方差 传播 矩阵 中 得 到 。 
仍 以 12. 5.4 节 的 系统 为 例 ,在 其 中 加 入 一 个 饱和 环节 ,得 回路 如 图 12. 45 所 示 。 


В Вуб) 






1 
(1-0) 











图 12.45 加 入 过 载 限 制 的 导 引 回路 图 











系统 动态 矩阵 变 为 
0 10 0 
М от МУ. 
T(t—t) - Е ло 104\ 
| 0 0 0 о | она 
1 — ] | 
ео ^* 


Т 
除 此 之 外 ,其 他 方程 均 无 变化 ,饱和 环节 ( 限 幅 器 ) 的 输入 信号 为 
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р = Ах (12,125) 








Б таана 
式 中 





Г NTT7 ~ 
А= | N оо “т 


T(t — 2) Т 
所 以 饱和 环节 的 输入 信号 方差 为 | 
Oo = Е аа: | = АХА! 
可 直接 由 协 方 差 矩 阵 求 出 。 
图 12. 46 是 加 入 饱和 环节 后 的 均 方 根 弹道 
图 ,过 载 限 制 为 25, 其 他 参数 与 12. 5. 4 节 同 。 
与 图 12. 36 对 比 ,可 以 发 现 最 终 脱 靶 量 比 未 加 
入 饱和 环节 的 要 大 。 这 是 由 于 饱和 环节 限制 了 
加 速度 的 大 小 (这 在 实际 中 由 导弹 的 极限 过 载 
决定 ) ,使 导弹 的 追踪 能 力 降低 。 | 
这 时 的 指令 加 速度 均 方 根 值 以 及 饱和 环节 


of/m 





8 10 


0 2 


4 6 
的 等 效 增益 图 分 别 如 图 12.47 和 图 12.48 所 飞行 时 间 /s 


示 。 指 令 加 速度 的 均 方 根 在 导弹 接近 目标 的 未 
端 急 速 上 升 ,导弹 所 能 提供 的 加 速度 在 指令 中 
所 占 部 分 也 急速 下 降 ,表现 为 等 效 增益 K., 的 值 迅速 减 小 到 零 。 


EE | 1 


图 12. 46 加 入 过 载 限制 后 的 计算 结果 





0.8 
0.6 
x 
0.4 
0.2 
0 2 а 6 8 10 0 2 4 6 в 1 
飞行 时 间 /s 飞行 时 间 / 
图 12.47 指令 加 速度 均 方 什 图 12.48 їй 


上 面 的 过 程 即 协 方差 描述 函数 法 (CADET) ,利用 得 到 的 非 线 性 环节 的 等 效 增益 , 即 可 进 
行 SLAM 分 析 , 把 得 到 的 等 效 增 益 存 储 成 为 时 间 的 函数 ,在 生成 伴随 系统 时 将 相应 增益 的 时 
间 t 也 应 蔡 换 为 1 一 :。 然 后 对 生成 的 伴随 系统 仿真 , 即 可 得 到 结果 ， 

图 12. 49 是 在 不 同 过 载 限制 时 的 脱 靶 量 分 析 图 。 可 以 看 出 ,过 载 能 力 的 限制 会 显著 增加 
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图 12,49 ЗАМ 法 求解 过 载 限制 对 脱 靶 量 的 影响 
复习 思考 题 


12.1 试 说 明 稳定 回路 的 作用 。 
12.2 试 叙述 整个 导弹 控制 导 引 系统 工作 过 程 以 及 如 何 实现 跟踪 并 击 中 目标 。 
12.3 试 说 明 阻 尼 回 路 的 构成 和 作用 。 — 


12.4 试 推导 12. 3 节 中 所 用 弹 体 的 两 个 传递 函数 好 (5) 和 到 (9) 的 表达 式 (以 动力 学 方程 


中 的 系数 符号 450; 等 表示 ) о 
12.5 试用 12.5.3 节 例 中 的 条 件 , 在 最 简单 的 控制 回路 结构 基础 上 考虑 单 时间 常 数 的 飞 


жи (2) А Simullink 指出 导弹 的 控制 回路 ,并 给 出 相对 滤 训 从 标 y 以 及 导弹 法 向 加 如 
度 的 仿真 结果 曲线 ,并 与 例 的 结果 加 以 分 析 比 较 。 
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